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Il presente lavoro ha l’obiettivo di fornire indicazioni preliminari sulla realizza-
zione del sistema di ipersostentazione e la relativa stabilità longitudinale di un ve-
livolo ultraleggero tipo PrandtlP lane. 
Preliminarmente allo studio del sistema di ipersostentazione, è stato affronta-
to, tramite calcoli CFD in condizioni di crociera, il problema della definizione del-
la configurazione di alta velocità con l’obbiettivo di ottenere un velivolo con mi-
nima resistenza. Da tale geometria si è quindi ricavato uno schema del velivolo 
per il disegno della configurazione a bassa velocità. Infine, è stata condotta una 
simulazione di verifica, mediante CFD, della configurazione adottata, per la vali-
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Negli ultimi decenni, grazie allo sviluppo e al miglioramento di tecniche costrutti-
ve, di lavorazione e materiali (quali ad esempio i materiali compositi) si è verifi-
cata una forte crescita dell’aviazione leggera, legata soprattutto al desiderio di tan-
ti di avvicinarsi al mondo dell’aviazione, senza dover ricorrere ad ingenti risorse 
economiche. 
I costi relativamente bassi con cui è possibile realizzare un velivolo ULM 
(Ultra Light Machine), hanno consentito lo sviluppo e la sperimentazione di nu-
merosissime idee, dalle più semplici ed economiche alle più stravaganti o innova-
tive e, per questo, spesso seguite con attenzione anche dalle maggiori realtà indu-
striali e scientifiche. 
Il settore dei velivoli ultraleggeri è in rapida crescita e può fare da trampolino 
di lancio per future attività di ricerca in campo aeronautico oltre che essere di sti-
molo per la nascita e lo sviluppo di importanti realtà imprenditoriali. 
L’ultimo decennio ha anche visto un impegno crescente di un gruppo di ri-
cerca operante presso il Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale di Pisa nello svi-
luppo di una configurazione innovativa detta “PrandtlPlane”. Presso cinque uni-
versità italiane (Pisa, Torino, Milano, Roma “La Sapienza”, Roma Tre) è stato 
svolto nel periodo 2000-2002 un progetto nazionale per lo sviluppo di un velivolo 
da seicento posti. In tale configurazione, il sistema portante è costituito da due ali 
situate su livelli diversi e collegate alle loro estremità con appropriate superfici ae-
rodinamiche. In vista frontale si tratta dunque di un sistema a box. Sotto certe 
condizioni, questo sistema può presentare la minima resistenza indotta fra tutti i 
sistemi portanti con la stessa portanza totale e apertura alare. 
Come è ben noto, la resistenza aerodinamica che un corpo incontra 
nell’avanzamento in un fluido, è dovuta a diverse cause, quali l’attrito fra corpo e 
fluido, la resistenza di forma (minima nel caso di corpi aerodinamici e rilevante 
nel caso di corpi tozzi), e la resistenza indotta, legata alla generazione di portanza 
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da parte dell’ala. Questa ultima, in particolare, è strettamente legata alle caratteri-
stiche aerodinamiche e geometriche del velivolo, per cui velivoli con uguale por-
tanza totale (quindi di ugual peso) possono presentare differente resistenza indot-
ta. 
Nel caso di monoplani, categoria nella quale rientrano tutti i velivoli conven-
zionali, a parità di portanza generata e di apertura alare, quello con minima resi-
stenza indotta (monoplano ottimo) ha una distribuzione ellittica della portanza 
lungo l’apertura alare. 
Nel caso dei biplani, quello con minima resistenza indotta (biplano ottimo) ha 
la portanza equiripartita fra le due ali e con distribuzione ellittica su ciascuna di 
esse. In particolare il biplano ottimo ha resistenza indotta minore del monoplano 
ottimo. 
Secondo Prandtl (1924), il sistema alare di minima resistenza indotta è equi-
valente ad un sistema biplano con i seguenti requisiti: 
· ali di uguale apertura, collegate alla loro estremità mediante paratie verti-
cali, 
· portanza equiripartita tra le due ali 
· distribuzione di portanza sulle due ali orizzontali somma di una parte co-
stante ed una parte ellittica, 
· distribuzione di portanza sulle due paratie verticali simmetrica rispetto al 
loro asse di simmetria orizzontale, in modo tale che la loro risultante sia 
nulla. 
Tale sistema portante, da Prandtl chiamato “Best Wing System”, ha resisten-
za indotta che, a parità di portanza totale e di apertura, diminuisce all’aumentare 
della distanza tra le due ali orizzontali. 
Partendo, dunque, da tali conclusioni e considerando che la resistenza indotta 
non dipende dall’angolo di freccia dell’ala, l’adozione di questa configurazione 
con ali a frecce contrapposte consente di ottenere un velivolo equivalente al Best 
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Wing System di Prandtl, la cui capacità di ridurre al minimo la resistenza indotta 
può permettere di migliorare l’efficienza aerodinamica dell’ala. 
Da questo complesso di conoscenze è nata l’idea di applicare il concetto di 
PrandtlPlane al progetto di un velivolo ultraleggero. La configurazione illustrata 




Tale configurazione è stato oggetto di una campagna di prove, condotta in 
galleria del vento presso il Politecnico di Torino; nonché un modello volante è in 
corso di messa a punto presso il Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale di Pisa 
in collaborazione con l’Istituto Tecnico Industriale Statale di Pisa. 
Nella presente tesi di laurea si affronta il problema del progetto preliminare 
del sistema di ipersostentazione di questo velivolo.  
Lo studio è stato effettuato utilizzando i mezzi informatici disponibili presso 
il centro di calcolo del dipartimento di Ingegneria Aerospaziale. In particolare si è 
proceduto alla creazione di un modello tridimensionale mediante il software 
CATIA, mentre per la successiva fase di valutazione aerodinamica CFD si è fatto 
uso del generatore di griglie GAMBIT e del codice FLUENT per l’aspetto compu-
tazionale. Completata la prima fase di ricerca di ottimo per  la condizione di cro-
ciera, vista la crescente richiesta di potenza computazionale, nonché di tempo ope-
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ratore per la generazione dei vari modelli, si è pensato, per la successiva configu-
razione di bassa velocità, ad un modello matematico che consentisse di valutare le 
innumerevoli configurazioni disponibili per un velivolo PrandtlPlane, facendo uso 
anche di dati sperimentali già disponibili. 
Alla luce di quanto sopra, è stato implementato al MATLAB un codice capa-
ce di valutare il contributo di un apparato di ipersostentazione tipo Plain Flap su 
entrambe le ali e successivamente anche di un apparato tipo Slat al bordo di attac-
co. Il modello matematico inoltre è stato arricchito della capacità di verificare il 
comportamento aeromeccanico sul piano longitudinale al fine di trovare una con-
figurazione che, oltre ad essere capace di sviluppare la forza di portanza necessa-
ria, garantisca l’opportuna stabilità a comandi liberi. La fase conclusiva si è avva l-
sa di un ulteriore verifica CFD della configurazione scelta di bassa velocità. 
Per quanto riguarda le normative, si è preso come riferimento la norma 
“Standard RAI-V.EL” edizione 1 ottobre ’99 che descrive le norme di aeronavi-
gabilità per velivoli ultraleggeri monoposto e biposto. In tale norma è fissato, tra 
le altre cose, un limite massimo per il peso al decollo pari a 600 kg e una velocità 
di stallo in configurazione d’atterraggio non superiore a 75 km/h. 
Dallo studio condotto si possono trarre le seguenti conclusioni generali: 
1. Esistono diverse possibilità di ipersostentare il velivolo che soddisfano i 
requisiti RAI-V.EL; 
2. In particolare, appaiono promettenti due possibili soluzioni: 
· Ipersostentazione della sola ala anteriore; 
· Ipersostentazione di entrambe le ali; 
3. Condizione necessaria per il sistema di ipersostentazione è la presenza di 
una superficie mobile al bordo di uscita della fusoliera. 
Tali aspetti verranno ampiamente trattati nel lavoro presente, insieme con 
un’analisi delle condizioni che rendono preferibile uno dei due sistemi di iperso-
stentazione. 
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1 IL VELIVOLO ULTRALEGGERO PRANDTLPLANE 
1.1 Lo stato dell’ arte 
La configurazione del velivolo PrandtlPlane ultraleggero è il risultato di un com-
plesso di attività condotte presso il Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale di Pi-
sa; in questo contesto appaiono significativi i contributi delle tesi “Progetto aero-
dinamico preliminare di un velivolo ultraleggero non convenzionale” svolta da 
Leone - Littera e “Progetto preliminare delle strutture alari di un velivolo ultraleg-
gero di tipo PrandtlPlane” svolto da Bagnardi – Lorieri. Nel primo lavoro vengo-
no discussi i requisiti fondamentali che tale configurazione deve soddisfare: 
· Fusoliera con bassa resistenza di forma 
· Configurazione biplana con ali a freccia contrapposte 
· Doppia deriva  
· Due passeggeri affiancati  
· Elica traente posta sull’ ala posteriore tra le due derive 
 
La fusoliera adottata, nella sua sezione longitudinale è un profilo che, oltre 
che rendere minima la resistenza di forma, permette di collocare l’elica in alto sul-
la poppa del velivolo. Tale fusoliera consente anche la realizzazione di una confi-
gurazione tipo idrovolante. 
Il profilo scelto per le ali è il profilo laminare, NACA 64215, tipico dei veli-
voli ultraleggeri presenti in commercio. 
Per la mezzeria delle paratie e per le derive sono stati adottati, rispettivamen-
te, i profili simmetrici NACA 64015 e il NACA 64011. 
In definitiva, la geometria finale ottenuta nei lavori citati sopra (e che è stata 
assunta come configurazione di partenza di questo lavoro) viene di seguito rap-
presentata in figura 1.1 attraverso le tre viste principali del velivolo (in pianta, 
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frontale, laterale), nelle quali si indicano alcune quote significative per 
l’identificazione della geometria. 
I principali valori che caratterizzano il velivolo sono indicati nella seguente 
tabella: 
Apertura alare 9 m 
Superficie ala anteriore (1) 4.9 m2 
Superficie ala posteriore 5.4 m2 
Superficie totale di riferimento(1) 13.4 m2 
Corda media 1.35 m 
Corda radice ala anteriore 1.2 m 
Corda radice ala posteriore 0.9 m 
Corda tip 0.3 m 
Peso massimo al decollo 500 kg 
Freccia ala anteriore 22° 
Freccia ala posteriore -24° 
Angolo diedro ala anteriore 2° 
(1) I valori non tengono conto dell’ attraversamento dell’ ala anteriore della fusoliera 
Tabella 1.1  
 
Gli angoli di freccia sono calcolati rispetto ai bordi d’attacco delle due ali. L’ 
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Figura 1.1 Trittico Biplano ultraleggero allo stato dell’ arte [1] 
 
In merito alla configurazione di bassa velocità la figura 1.2 illustra l’ apparato 
di ipersostentazione precedentemente scelto con le quote e le dimensioni relative. 
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Figura 1.2 Vista superiore del Biplano con un sistema Plain Flap di ipersostentazione [1] 
 
In tale figura si evidenzia la scelta del plain flap per la sola ala anteriore. 
Con una deflessione del flap pari a 40° e con un’ incidenza di 10° del velivo-
lo, tale apparato ha generato un coefficiente di portanza pari a 1.163 ad una velo-
cità di 22.6 m/s; tale risultato è stato ottenuto per mezzo di calcoli aerodinamici 
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condotti con FLUENT. Il problema della stabilità statica non era stato posto ri-
mandando per esso a successive analisi. 
Altro aspetto già affrontato nello studio di questa configurazione è il dimen-
sionamento delle strutture alari alla luce delle principali normative esistenti sui 
velivoli ultraleggeri. Questo lavoro è stato svolto nella tesi, già ricordata,  “Pro-
getto preliminare delle strutture alari di un velivolo ultraleggero di tipo Pran-
dtlPlane” svolta da Bagnardi–Lorieri.  
Partendo dai carichi aerodinamici, ottenuti in [1], sono state dimensionate le 
strutture del sistema portante e, con l’ ausilio di codici CAD e FEM, sono state 
condotte le verifiche strutturali e le modifiche conseguenti alle strutture fino alla 
definizione del disegno preliminare. 
I risultati hanno evidenziato diversi aspetti che possono essere riassunti come 
nel seguito: 
· si verifica, data l’ iperstaticità esterna del sistema portante, un trasferimen-
to dei carichi dall’ala posteriore a quella anteriore; 
· globalmente, il sistema portante risulta sufficientemente rigido rispetto ai 
sistemi tradizionali, con una freccia massima di 102 mm in corrispondenza 
del fattore di carico unitario; 
· il lavoro ha consentito di individuare una tipologia di cassone alare molto 
conveniente dal punto di vista dei costi, costituito da due gusci (superiore 
ed inferiore) incollati sulle anime. 
I cassoni alari sono costituiti  da pannelli sandwich senza elementi longitud i-
nali. 
Sono state analizzate due soluzioni in composito, a) ali in fibra di vetro e b) 
ali in carbonio. 
I risultati raggiunti sono i seguenti: 
1) entrambe le soluzioni sono possibili; 
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2) la soluzione in fibra di vetro è meno costosa ma il peso totale delle ali è di 
72 kg circa; la soluzione  in carbonio, più costosa, pesa 52kg, con un ri-
sparmio totale di 20kg. 
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2 DIMENSIONAMENTO AERODINAMICO DI ALTA VELOCITÀ 
2.1 Geometria generale del biplano 
Alla luce delle conclusioni ottenute in [1], riportate nel capitolo precedente, si è 
proceduto a modificare la configurazione del biplano con l’ obiettivo di ottenere 
una configurazione di alta velocità che riducesse la superficie bagnata e mantenes-
se il più possibile il flusso laminare sull’ ala inferiore. 
Tale requisito ha richiesto il dover generare un nuovo modello CAD, e una 
serie di calcoli CFD secondo lo schema seguente: 
 
Figura 2.1 Algoritmo di risoluzione 
 
Nella tabella 2.1 riportiamo i valori della geometria definitiva ottenuta a ter-
mine di tale ciclo: 
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Apertura alare 8.97 m 
Allungamento alare 7 
Apertura alare ali (senza paratie) 8 m 
Allungamento alare ala inferiore 12  
Allungamento alare ala superiore 11.5 
Superficie ala inferiore 5.34 m2 
Superficie ala superiore 5.54 m2 
Superficie totale di riferimento 11.4 m2 
Corda media  1.27 m 
Corda radice ala inferiore 0.9 m 
Corda center line ala inferiore 1.04 m 
Corda media aerodinamica ala inferiore 0.74 m 
Corda al kink ala superiore 0.9 m 
Corda center line ala superiore 0.9 m 
Corda media aerodinamica ala superiore 0.74 m 
Corda tip 0.3 m  
Peso Max al decollo 500 kg 
?  ala inferiore 22° 
?  ala superiore -24° 
Angolo diedro ala inferiore 2° 
Angolo calettamento ala superiore 1° 
?  ala inferiore 25% della corda 19.7° 
?  ala superiore 25% della corda -17.4° 
Tabella 2.1 
 
Confrontando i dati sopra con la tabella 1.1, si nota che oltre alla riduzione 
della corda alla radice dell’ ala inferiore, è stato ridotto il calettamento dell’ ala 
superiore, da 2° ad 1°, in modo da ottenere la stessa portanza sulle due ali (condi-
zione necessaria, come noto, per avere un sistema aerodinamico ottimo). 
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La configurazione così ottenuta è illustrata nelle figure 2.2, 2.3 e 2.4. 
 
Figura 2.2 Vista in pianta  
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Figura 2.3 Vista frontale 
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Figura 2.4 Vista laterale 
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2.2 Modello CATIA® del biplano e delle singole ali 
Il modello geometrico del biplano è stato realizzato utilizzando il software 
CATIA V5R10, disponibile presso il centro di calcolo del Dipartimento di Inge-
gneria Aerospaziale. La generazione della geometria del velivolo è stata definita 
in dettaglio in [1] ut ilizzando il software Pro/Engineer®. 
La configurazione definita nel presente lavoro è stata ottenuta adottando le 
stesse procedure di [1] nel lavoro sopra citato. 
La fusoliera, la deriva e la paratia sono inalterati; invece sono state modifica-
te la corda alla radice dell’ala inferiore, che passa da 1200 a 900 mm, ed il calet-
tamento dell’ala superiore che è passato da 2 deg a 1 deg. 
 
Figura 2.5 Vista del semi -modello CATIA 
 
La geometria delle ali isolate, è stata ottenuta partendo da quelle del modello 
del biplano precedente; le nuove ali sono illustrate in figura 2.6 (che include 
l’attraversamento della fusoliera) e 2.7;. Questa operazione è stata ripetuta per en-
Dimensionamento aerodinamico di alta velocità                                CAPITOLO 2 
17 
trambe le ali. Unica differenza nella procedura va riscontrata nell’ ala anteriore a 
cui è stato aggiunto l’ attraversamento di fusoliera evidenziato in figura. Nelle due 
figure sono rappresentate l’ala anteriore e l’ala posteriore. 
 
Figura 2.6 Vista della semi-ala anteriore compresa di attraversamento di fusoliera 
 
Figura 2.7 Vista della semi-ala posteriore 
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2.3 Il metodo CFD 
La valutazione delle caratteristiche aerodinamiche mediante il metodo CFD ha ri-
chiesto alcune fasi. La prima fase è quella d’ impostazione del modello, preceden-
temente generato con  CATIA, mediante il generatore di griglia GAMBIT®; la 
seconda fase è quella di impostazione del software FLUENT®, dedicato alla valu-
tazione numerica. 
Il generatore di griglia Gambit 
Il modello del biplano in configurazione di crociera, ovvero senza apparati di iper-
sostentazione deflessi, è stato esportato da CATIA in formato iges. 
Questo formato è utilizzato per trasferire geometrie solide fra software diver-
si. Nel caso attuale era necessario che la geometria generata con il codice CATIA 
fosse esportata per essere leggibile da GAMBIT, il software che viene fornito in-
sieme a FLUENT per generare mesh di superficie e di volume. 
Ricordando che in questo lavoro era stato preso in esame solo metà del veli-
volo, in quanto sono state studiate prestazioni simmetriche nel solo piano longitu-
dinale, una volta finita la procedura di importazione del modello iges si è procedu-
to a creare il volume di controllo costituito da un parallelepipedo a basi quadrate. 
La scelta di tale dominio di controllo è stata fatta alla luce di quanto riportato in 
[3] e nella letteratura specializzata. A seconda della forma e dell’analisi da effet-
tuare, in letteratura si trovano casi in cui sono impiegati domini di forma cilindrica 
o sferica. Per meglio addensare gli elementi tridimensionali a ridosso della super-
ficie del velivolo, si è provveduto a dividere il volume di controllo in due volumi,  
figura 2.8, di cui quello interno è necessario per poter meglio rappresentare il mo-
to del flusso in vicinanza delle superfici aerodinamiche in esame. 
L’asse x è parallelo all’asse longitudinale del velivolo ed è diretto dalla coda 
alla prua, l’asse y è diretto come l’apertura alare e l’asse z nella direzione delle 
Dimensionamento aerodinamico di alta velocità                                CAPITOLO 2 
19 
forze di portanza; il centro del sistema di riferimento è posizionato sul naso della 
fusoliera. Ciò posto le dimensioni dei due volumi sono le seguenti: 
 
Figura 2.8 Volumi di controllo biplano 
 
VOLUME INTERNO dimensioni: 
x-coordinate: min (m) = -10.7   max (m) = 5.3 
y-coordinate: min (m) =  0    max (m) = 10 
z-coordinate: min (m) = -5   max (m) = 5 
VOLUME ESTERNO dimensioni: 
x-coordinate: min (m) = -53    max (m) = 27 
y-coordinate: min (m) =  0    max (m) = 18 
z-coordinate: min (m) = -18    max (m) = 18 
 
La scelta di tale volume è stata effettuata mediante uno studio di sensibilità 
riportato nel paragrafo successivo. 
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Analogamente per i casi delle singole ali, si è proceduto ad esportare i file 
CATIA in formato iges e quindi a dotarle di un volume di controllo avente le stes-
se dimensione del solo volume interno del biplano: 
 
Figura 2.9 Vo lume di controllo ala anteriore 
 
Figura 2.10 Volume di controllo ala posteriore 
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La mesh superficiale è generata con elementi triangolari per tutte le superfici. 
La scelta è ricaduta sugli elementi triangolari in quanto si adattano meglio alla su-
perficie irregolare del biplano e consentono un risparmio in termini di memoria, 
senza limitare la validità dei risultati ottenuti essendo il problema nettamente sub-
sonico. 
Le dimensioni di questi elementi variano a seconda della zona in esame; in 
particolare la mesh è più fitta in corrispondenza delle superfici portanti, come le 
ali.  
Per quanto riguarda le dimensioni dei vari elementi triangolari si è adottata la 
seguente strategia: per la fusoliera e la deriva si è scelto un triangolo costante su 
tutta la superficie di dimensioni non superiore ai 30 mm, mentre per le ali si è 
scelta una mesh più fitta in corrispondenza del bordo d’attacco e del bordo d’ u-
scita con dimensioni pari a 15 mm, dimensione via via crescente fino ad un mas-
simo di 25 mm nelle parti centrali del dorso e del ventre delle ali (figure 2.11-
2.15). Il tipo di mesh adottato per le ali del biplano è stato applicato alle ali isolate 
con l’ obiettivo di mantenere il più possibile confrontabili i risultati ottenuti. 
Anche per la scelta della mesh è stato eseguito uno studio di sensibilità come 
per il volume (paragrafo seguente), anche se il vincolo fondamentale era non crea-
re mesh superficiali troppo fitte che avrebbero poi generato elementi tetraedrici 
troppo numerosi. Il problema non è trascurabile a causa della potenza di calcolo 
disponibile. 
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Figura 2.11 Mesh superficiale del biplano 
 
Figura 2.12 Particolare di mesh superficiale 
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Figura 2.13 Particolare di mesh superficiale 
 
Figura 2.14 Particolare di mesh superficiale 
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Figura 2.15 Particolare di mesh superficiale 
 
In realtà la fase di grigliatura, soprattutto per il biplano, è stata preceduta da 
un’operazione di unione (merge) delle superfici contigue che l’ importazione del 
modello iges aveva generato, figure 2.16 e 2.17. Questa procedura si è resa neces-
saria per meglio uniformare e quindi evitare discontinuità fra le superfici contigue, 
senza la quale difficilmente si sarebbe potuto ottenere un basso livello di “ske-
wness”. 
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Figura 2.16 Suddivisione del biplano in pannelli 
 
Figura 2.17 Risultato dell’ operazione di Merge 
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Completata la fase di grigliatura del velivolo o delle singole ali, viene genera-
ta la mesh superficiali per le facce dei parallelepipedi che racchiudono il volume 
interno e quello esterno. Anche per queste superfici si è scelto un elemento trian-
golare che raggiunge le dimensioni massime di 300 mm per le facce del parallele-
pipedo interno e di 1200 mm per le facce del parallelepipedo esterno (figure 2.18 
e 2.19) 
 
Figura 2.18 Piano di simmetria interno 
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Figura 2.19 Piano di simmetria del volume maggiore 
 
La mesh di volume viene generata in modo completamente automatico, ma 
ciò richiede una buona mesh degli elementi superficiali, in quanto i tetraedri gene-
rati da GAMBIT si appoggiano sui triangoli precedentemente creati. Nel nostro 
caso il volume interno del biplano è composto di circa 1000000 di elementi ed il 
volume esterno di circa 345000 elementi. Nel caso della sola ala anteriore si sono 
ottenuti circa 580000 elementi superficiali e per la sola ala posteriore circa 
574000 elementi superficiali. In particolare volendo anche verificare la qualità 
della  griglia stessa, riferendosi al controllo di tipo “Equiangle Skew Method”, a 
causa della forma tetragonale degli elementi adottati, si ottengono i risultati di ta-
bella 2.2: 
 Numero di CELLE tetragonali Skewness (QEAS) 
Biplano alta velocità 1351770 100% delle celle < 0.80 
Ala anteriore isolata 581779 100% delle celle < 0.81 
Ala posteriore isolata 626360 100% delle celle < 0.81 
Tabella 2.2 
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Nell’ultima colonna della tabella sopra si è riportata la QEAS, valore che il 
GAMBIT comprende fra gli estremi 0 e 1, l’estremo superiore che tende a 0, indi-
ca una qualità sempre crescente. Nel nostro caso un valore di 0.8÷0.81 è un valore 
accettabile. 
Ultimo passaggio è costituito nella divisione in zone delle facce, operazione ne-
cessaria per stabilire le condizioni al contorno necessarie al FLUENT. Tali zone 
risultano essere: 
WALL: tutte le facce del velivolo divise in w_fusoliera w_deriva w_ala_inferiore 
w_ala_superiore w_paratia 
SYMMETRY: I due piani complanari di simmetria dei parallelepipedi definiti 
come Sym_interna Sym_esterna 
PRESSURE FAR FIELD: le restanti cinque facce del parallelepipedo esterno de-
finite come inlet outlet side up down con ovvio significato dei nomi 
INTERIOR: le cinque facce del parallelepipedo interno e  i due volumi 
 
Figura 2.20 Mesh di volume 
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Figura 2.21 Mesh del solo volume interno 
 
Impostazione del software Fluent 
Dopo aver creato il file mesh con il GAMBIT ed averlo importato con il FLUENT 
si procede con il settaggio. Prima operazione necessaria è scegliere il tipo di solu-
tore. Il Fluent possiede tre tipi di solutori a seconda del problema che si vuole stu-
diare. Nel nostro caso si è utilizzata la tipologia denominata “segregated solver” 
che, secondo quanto riportato in [4], è usata per i fluidi incomprimibili. Tale tipo-
logia risolve in sequenza le equazioni di bilancio della massa, della quantità di 
moto, dell’energia e quelle costitutive del fluido; in pratica, il solutore calcola una 
singola variabile alla volta per tutte le celle.  
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Figura 2.22 Algoritmo di soluzione 
 
L’approccio “segregated solver” permette di raggiungere la convergenza in 
tempi minori rispetto agli altri due tipi di solutori e richiede meno memoria RAM 
a parità di numero d’elementi di volume. 
Gli altri due tipi di solutori sono “coupled explicit” e “coupled implicit”. U-
sando tali approcci le equazioni di bilancio della massa, della quantità di moto e 
dell’energia sono risolti simultaneamente. La differenza tra i due metodi consiste 
nel modo in cui sono linearizzate le equazioni. 
Impostazione del modello di viscosità 
Vista la natura preliminare di questo tipo di indagine , è stato adottato un modello 
di viscosità di tipo “inviscid” o euleriano. Sebbene il codice di calcolo sia in grado 
di effettuare calcoli con un modello Navier-Stokes completo, tale alternativa è sta-
ta scartata soprattutto a causa dell’ aumento dei tempi di calcolo e delle risorse 
computazionali. 
Definizione del tipo di fluido 
Il fluido scelto per l’analisi è l’aria che viene considerata dal codice come un gas 
perfetto incomprimibile. 
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Definizione delle condizioni operative 
Per flussi caratterizzati da bassi numeri di Mach, il valore consigliato dal manuale 
per la pressione è zero riferita alla faccia d’ingresso (inlet) del parallelepipedo più 
esterno, inoltre sono state trascurate le forze gravitazionali. 
Definizione delle condizioni al contorno 
Il Fluent prevede al suo interno vari tipi di condizioni al contorno che permettono 
di risolvere diverse tipologie di problemi. Nella presente tesi sono state considera-
te tre differenti condizioni al contorno: 
“Wall” per il velivolo. Essa indica la regione solida a contatto con il fluido. 
“Symmetry” per il piano di longitudinale del velivolo coincidente con una 
faccia del domino. Si usa quando la geometria e la soluzione presentano una sim-
metria rispetto ad un piano; pertanto, su tale piano, sono nulle sia la velocità ad 
esso normale sia i gradienti di tutte le grandezze.  
“Pressure far field” per le cinque facce del parallelepipedo esterno delimitanti il 
dominio. Tale condizione al contorno impone una corrente indisturbata all’infinito 
a monte e a valle del velivolo. Essa si applica solo ai gas ideali e richiede che le 
facce del dominio cui è stata assegnata la condizione “Pressure far field” siano 
sufficientemente distanti dal velivolo. Il pannello di controllo relativo a tale con-
dizione richiede in ingresso la pressione statica, il numero di Mach e la temperatu-
ra. Per la pressione statica si è inserito il valore di 89874.57 Pa e per la temperatu-
ra 281.65 °K, valori relativi alla quota di 1000m, mentre la velocità è stata fatta 
variare a seconda del caso analizzato sia in intensità che in direzione. 
“Interior” per le cinque facce del parallelepipedo interno e per i volumi di 
controllo. Tale condizione implica l’attraversamento da parte delle particelle di 
tale zona. 
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2.4 Studio di sensibilità 
Nei precedenti paragrafi sono state descritte le soluzioni  adottate in via definitiva 
per affrontare il problema CFD. In realtà questa procedura ha richiesto una fase di 
studio sulla sensibilità dei dati ottenuti. Una volta fissato il tipo di problema da ri-
solvere e le varie impostazioni elencate precedentemente dal FLUENT, ci si è resi 
conto che due variabili potevano variare notevolmente la validità dei risultati: la 
dimensione del volume di controllo e il numero di celle tetragonali adottate. 
Facendo riferimento alla letteratura specializzata, nella quale viene consiglia-
to di definire le dimensioni del dominio di calcolo in funzione di una dimensione 
caratteristica di riferimento dell’oggetto in esame, nel nostro caso per i calcoli 
CFD del velivolo si è assunta come direzione caratteristica la lunghezza L dell’ 
intero velivolo, si sono quindi definite le dimensioni del volume di controllo in 
funzione di tale parametro. Nelle tabelle che seguono, sono riportate le dimensioni 
di due volumi posti a confronto, nella quali la prima è riferita al modello da consi-
derarsi di riferimento in quanto scelto; mentre la seconda è riferita al modello di 
confronto denominato “BIG”. 
 
MODELLO DI RIFERIMENTO 
 Dominio interno Dominio esterno 
Altezza 2*L 6*L 
Lunghezza 2*L 3*L 
Profondità   3*L 16*L 
Num. di celle 1005306 346464 
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MODELLO DI CONFRONTO “BIG” 
 Dominio interno Dominio esterno 
Altezza 2*L 10*L 
Lunghezza 2*L 10*L 
Profondità   3*L 30*L 
Num. di celle 1005306 474314 
Numero totale di celle tetraedriche 1479620 
Tabella 2.4 
 
I due casi generati con il GAMBIT sono stati valutati con il FLUENT con il 
flusso ad incidenza di 2 deg ad un numero di mach pari a 0.2 a 1000 m di quota, 
rispettando i settaggi presentati nel paragrafo precedente. 
Al termine delle iterazioni, a convergenza raggiunta, si sono confrontati i va-
lori del CL e del CD nei due casi: 
 
 CL CD 
Caso di RIFERIMENTO 0.34146333 0.020073002 
Caso di CONFRONTO “BIG” 0.34105187 0.021528897 
differenza E % 0.01 0.17 
Tabella 2.5 
 
Nell’ultima riga della tabella 2.5 è indicata la differenza in percentuale fra i 
due valori. È immediato notare che l’ adozione di un volume più grande risulte-
rebbe inutile. 
Analogamente si è proceduto ad effettuare lo stesso tipo di indagine per iden-
tificare quanto i risultati fossero dipendenti dal numero di celle adottate. Fissato il 
volume come quello di riferimento sono state generate tre differenti tipi di mesh 
superficiale sul velivolo e sulle facce  dei volumi di controllo interno ed esterno: 
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Num di celle 2D sul 
biplano 
76720 113916 211300 
Num di celle 2D sulle 
facce dell’ interior 
45154 46214 46822 
Num di celle 2D sulle 
facce esterne 
18784 25464 25464 
Num di celle 3D del 
volume interno 
785938 1005306 1508730 





TOTALE CELLE 3D 1003275 1351770 1854279 
Tabella 2.6 
 
Anche questi casi sono stati valutati come i due precedenti e prendendo come 
valori di confronto il CL e il CD ottenuti: 
 
 CL CD 
Caso di Riferimento 0.34146333 0.020073002 
Caso “LOW MESH” 0.34105187 0.021528897 
Differenza E% 0.12 7.15 
Tabella 2.7 
 
 CL CD 
Caso di Riferimento 0.34146333 0.020073002 
Caso “HIGH MESH” 0.34614029 0.018542286 
Differenza E% 1.37 7.63 
Tabella 2.8 
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Questa tabella evidenzia che il valore ottenuto per la portanza non dipende in 
modo significativo dalla mesh. La resistenza, invece, dipende dal numero di celle 
e, come è lecito aspettarsi, viene valutata in modo non soddisfacente con Eulero. 
Tale aspetto verrà trattato in relazione al velivolo completo. Alla luce di quanto 
ottenuto si è scelto di adottare la mesh ed il volume di riferimento per tutti i casi 
FLUENT esaminati. 
2.5 Risultati di aerodinamica numerica 
2.5.1 Velivolo completo 
La configurazione di crociera è stata valutata per valori di incidenza pari a -1°, 0°, 
2°, 4° e 8° ad una velocità di 67.29 m/s e ad una quota di 1000m (?=1.11kg/m^3). 
L’ incidenza a è riferita all’asse longitudinale del velivolo, e le forze di portanza e 
di resistenza sono riferite, alla direzione ortogonale e parallela al flusso, rispetti-
vamente. Con i valori della portanza ottenuti per tutte le incidenze esaminate, si è 
tracciata la curva di portanza = f(a), (figura 2.23), dalla quale risulta: 
· atrim=0.148° a 500kg di peso totale 
· CLa=5.21/rad. 
 
Il valore di atrim è riferito all’asse della fusoliera; rispetto alla direzione di 
portanza nulla, risulta °@ 86.1trima . Il valore CLa=5.21/rad si riferisce alla interpo-
lazione dei punti a piccoli angoli di attacco . 
Nel campo 4-8 gradi risulta CLa˜4.72/rad; nel campo 0-8 gradi risulta 
CLa˜4.98/rad. 
Curve sperimentali CL-a per il velivolo in esame sono state ottenute presso la 
galleria del vento del Politecnico di Torino e descritti in [6]. 
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Figura 2.23 Curva di portanza del biplano 
 
Con i dati Fluent è stata tracciata la polare relativa alle incidenze menzionate 
(figura 2.24). Tale polare non tiene conto della resistenza di attrito (il fluido è non 
viscoso). 
 
Figura 2.24 Polare non viscosa  
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La figura 2.25 illustra la polare ottenuta su un modello in scala. In realtà il 
modello numerico e quello sperimentale differiscono nei seguenti particolari:  
i. l’ala anteriore del modello in galleria ha la corda alla radice di 1200 mm 
anziché 900 mm come quella attuale;  
ii. l’ala posteriore è calettata a 2°, come già evidenziato in precedenza.  
 




Figura 2.25 Polare a diversi numeri di Reynolds ottenuta in galleria del vento [6] 
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Figura 2.26 Confronto fra polare numerica e polare sperimentale 
 
Si osserva che, nel campo: CL<0.5÷0.6, la differenza nella valutazione della 
resistenza è notevole, mentre le polari si avvicinano molto nel campo delle inci-
denze per cui CL>0.6. Ciò, a parte le differenze geometriche di cui sopra, potrebbe 
essere spiegato dal fatto che il modello presenta un flusso turbolento indotto dalle 
strisce sul bordo di attacco delle ali, mentre nel modello numerico il flusso è eule-
riano. 
La curva di resistenza è illustrata in figura 2.27; essa presenta una resistenza 
viscosa tipica del modello Euleriano del FLUENT, di tipo numerico, dovuta al fat-
to che nelle equazioni del moto i termini viscosi, teoricamente nulli, sono sostituiti 
dall’ errore di troncamento dipendente dalla griglia. 
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Figura 2.27 Curva di resistenza non viscosa 
 
Prendendo a riferimento i dati ottenuti relativi all’incidenza di trim, nelle 
stesse condizioni precedenti, dalla tabella seguente si nota una quasi perfetta ripar-
tizione della portanza tra l’ ala inferiore e l’ ala superiore, risultato in linea con la 
teoria esposta in [2]. 
 
Superfici del velivolo Portanza (N) Coefficiente di portanza 
Ala inferiore 1183.4 0.083 
Ala superiore 1068.2 0.074 
Fusoliera 130.2 0.009 
Paratia (1) 114.48 0.008 
Deriva -38.76 -0.003 
TOTALE 2457.52 0.171 
(1) La portanza generata dalla paratia è da intendersi nella direzione della portanza del velivolo ed 
è dovuta al fatto che è comprensiva di una parte di raccordo con l’ala. 
Tabella 2.9 
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In merito alla tabella sopra, la superficie di riferimento in pianta del velivolo 
completo vale 11.4 m2 e la corda media vale 1.27 m.  
Nelle visualizzazioni successive sono presentate le velocità e i coefficienti di 
pressione. Dalle figure 2.28 e 2.31, risulta che sul dorso dell’ala anteriore le velo-
cità sono maggiori rispetto al dorso dell’ala posteriore. Questo è dovuto al fatto 
che l’ala anteriore ha un’efficienza maggiore di quella posteriore; infatti la stessa 
portanza è generata da una superfici di circa 4 m2 per l’ala anteriore e 5.54 m2 per 
quella posteriore.  Dalle stesse figure, e dal dettaglio della paratia presente ne lle 
figure 2.32 e 2.33, si deduce la caratteristica del PrandtlP lane, consistente 
nell’avere l’integrale della distribuzione di pressione a risultante nulla sulla para-
tia; sono infatti evidenti i picchi d’aspirazione sulla stessa, posizionati sulla parte 
esterna alta e sulla parte interna bassa. Tali aspirazioni contribuiscono a mantene-
re l’aspirazione anche sul dorso al tip delle due ali e quindi ad avere una distribu-
zione di portanza che non si annulla ai tip stessi. 
La fusoliera ha un picco di aspirazione avanzato e una ricompressione in co-
da e presenta, a differenza dei profili bidimensionali, un momento cabrante di va-
lore elevato.  
Rispetto al centro di massa, posizionato ad una distanza di 2.22 m dal naso 
del velivolo, il contributo all’equazione di equilibrio alla rotazione risultano in 
condizioni di trim ad alta velocità: 
 
Componente Momento [Nm] 
Deriva  112 
Ala posteriore -2268 
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In particolare per la fusoliera, risulta: 
· xpn=1300 mm dal naso  
· Cm0=0.072. 
Le figure 2.28-2.33 illustrano il campo aerodinamico ottenuto. 
 
Figura 2.28 Andamento velocità sul dorso del velivolo 
 
 
Figura 2.29 Andamento velocità sul ventre del velivolo 
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Figura 2.30 Andamento pressioni sul dorso del velivolo 
 
 
Figura 2.31 Andamento pressioni sul ventre del velivolo 
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Figura 2.32 Andamento velocità sull’ interno della paratia 
 
 
Figura 2.33 Andamento velocità sull’ esterno della paratia 
 
L’analisi CFD, con FLUENT, ha permesso anche lo studio della stabilità del 
volo in crociera. 
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Stabilità del volo in crociera 
Lo studio della stabilità del volo, disponendo di un codice CFD, può essere con-
















Per questo, dato il campo delle pressioni ad a=atrim, si deve disporre del cam-
po ad a=a trim+? a, con ?a arbitrario nel campo lineare delle incidenze. 
La figura 2.34 illustra la curva Cm-a ottenuta; il velivolo è stabile e risulta 
Cma  pari a -0.021. 
 
Figura 2.34 Curve Cma  del velivolo e di alcune componenti 
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2.5.2 Ali isolate 
Ala anteriore isolata 
I calcoli condotti consentono una valutazione delle singole ali isolate dal punto di 
vista aerodinamico. Questa valutazione si è resa necessaria per poter fornire una 
stima dell’induzione aerodinamica, valutazione che verrà illustrata nel paragrafo 
successivo. 
L’ala anteriore è stata analizzata per valori di a pari a 0°, 2° e 4°, per i quali 
l’andamento è lineare, ad una velocità di 67.29 m/s e ad una quota di 1000 m 
(?=1.11kg/m^3), con flusso euleriano, prescindendo quindi dalla resistenza. L’ in-
cidenza a è riferita alla corda dell’ ala in esame, mentre le forze di portanza sono 
state calcolate rispetto alla direzione ortogonale al flusso. 
La curva CL=CL(a) è riportata in figura 2.35 e da essa si deduce: 
CLa=5.59/rad. 
 
Figura 2.35 Curva di portanza dell’ ala anteriore isolata 
 




Ala posteriore  isolata 
L’ala posteriore è stata analizzata con gli stessi criteri di quella anteriore. Ri-
sulta:  
· CLa=5.22/rad  
· L(a=0)=1552 N 
 
Figura 2.36 Curva di portanza dell’ala posteriore isolata 
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2.6 Stima degli effetti dell’induzione aerodinamica 
Per condurre un progetto preliminare del sistema di ipersostentazione, non è pos-
sibile, in pratica, ricorre a calcoli CFD per ogni scelta degli ipersostentatori. Ino l-
tre la configurazione del velivolo è del tutto non convenzionale e i dati di lettera-
tura non sono immediatamente applicabili. 
Allora, per utilizzare i dati esistenti per le ali singole viene valutato l’effetto 
della induzione aerodinamica che ogni ala del PrandtlPlane esercita sull’altra, in 
modo da ridurre il progetto degli ipersostentatori a quello di ali isolate, soggette 
ad un effetto di induzione. 
I risultati ottenuti sono riportati nelle figure che seguono (gli angoli sono e-
spressi in deg). 
Ala anteriore: 
153.00975.0 +×= alC  per l’ala isolata 
163.00817.0 +×= alC  per l’ala montata sul velivolo 
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Figura 2.34 Confronto fra ala anteriore isolata e ala su velivolo 
 
Incidenza indotta per l’ ala anteriore: 
( ) 43.098.1 -×=D lli CCa    [deg] 
 
Ala posteriore: 
134.00912.0 +×= alC  per l’ala isolata 
074.00653.0 +×= alC  per l’ala montata sul velivolo 
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Figura 2.35 Confronto fra ala posteriore isolata e ala su velivolo 
 
Incidenza indotta per l’ ala superiore: 
33.03.4)( +×=D lli CCa    [deg] 
 
Alla luce di quanto sopra si nota che entrambe le ali risentono  di una varia-
zione di a crescente con il Cl. L’ala posteriore risulta penalizzata e questo si può 
imputare all’effetto del downwash indotto dall’ala anteriore, mentre l’ala anteriore 
beneficia dell’upwash indotto dall’ala posteriore. 
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3 CRITERI DI DIMENSIONAMENTO DEL SISTEMA DI 
IPERSOSTENTAZIONE 
3.1 Normative di riferimento 
La normativa di riferimento per i Paesi europei relativa ai velivoli ultralegge-
ri è la JAR VLA. Tale normativa, però, risulta molto onerosa per i costruttori, sia 
in termini dei tempi che dei costi necessari per la procedura di certificazione, in 
contrasto con le esigenze dei costruttori di velivoli ultraleggeri, cioè risparmio e-
conomico e tempi rapidi di ritorno del capitale investito. Da queste esigenze sono 
nate le normative dei singoli paesi, che presentano procedure più spedite e costi 
più contenuti rispetto alla JAR VLA. Nel campo dell’aviazione ultraleggera le va-
rie normative nazionali si sono notevolmente diversificate, tanto che la stessa de-
finizione di velivolo ultraleggero assume diverse connotazioni nei singoli Stati. 
In riferimento a [3], la comparazione, relativamente ai requisiti di bassa velo-
cità, è stata effettuata tra le normative italiana, tedesca e inglese, tenendo sempre 
come riferimento la JAR VLA. Queste normative hanno come finalità princ ipale il 
raggiungimento del giusto compromesso tra l’esigenza di un alto grado di sicurez-
za e affidabilità e quella di semplificare sia le procedure che il numero delle prove 
di certificazione. 
La tabella seguente riporta alcuni requisiti relativi alla condizione di stallo. Il 
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3.2 Criteri di dimensionamento degli ipersostentatori 
I possibili sistemi d’ipersostentazione sono illustrati nella figura 3.1. Nel caso in 
esame, il sistema non deve essere eccessivamente complesso; ciò porta ad esclu-
dere in anticipo i dispositivi double o triple slotted flap. Nel caso che il rendimen-
to lo consenta, il plain flap è la soluzione più semplice.  
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Figura 3.1 Dispositivi d’ ipersostentazione di bordo d’ uscita 
 
Il velivolo presenta numerose soluzioni possibili; infatti l’integrazione dei 
flap è possibile su entrambe le ali, per cui le variabili di progetto sono 
· Angolo di deflessione del flap; 
· Estensione dell’apertura del flap sull’ala anteriore; 
· Estensione dell’apertura del flap sull’ala posteriore; 
· Rapporto cf/c fra le corde dei flap e del profilo. 
 
Visto il numero di variabili in gioco, non è possibile un’indagine per via nu-
merica delle molteplici configurazioni adottabili. Viene allora fatto ricorso ad un 
metodo approssimato che si avva le sia dei risultati fino ad ora trovati dal calcolo 
CFD sia di metodi teorici e empirici riportati in letteratura.  
Il modello permette un dimensionamento preliminare degli ipersostentatori a 
bassa velocità in modo che risultino soddisfatti i requisiti di portanza necessaria, 
stallo e, infine, stabilità sul piano longitudinale. 
Le distribuzioni di portanza sulle ali sono ottenute tramite l’utilizzo del 
REPORT 1071 “Theoretical symmetric span loading due to flap deflection for 
wings of arbitrary plan form at subsonic speeds” di J. De Young, tenendo conto, 
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in aggiunta, del contributo aerodinamico della fusoliera in termini di portanza e 
momento a portanza nulla, ottenuti con il codice FLUENT. 
Nel caso della fusoliera, il calcolo CFD in crociera, fornisce la curva CL-a; le 
informazioni sperimentali dalle prove in galleria del vento a Torino [6], consento-
no di assumere la linearità del campo aerodinamico fino a 15°. Il calcolo CFD 
fornisce anche il centro e il momento aerodinamico della fusoliera; risulta (figura 
3.2): 




Figura 3.2 Sistema di forze e momenti agenti sulla fusoliera 
 
Per le ali il report 1071 permette, data la forma in pianta di un’ala e il Cla del 
profilo, di risalire alla distribuzione di circuitazione lungo la stessa ala. Il metodo 
adotta il modello della superficie portante semplificato che sarà illustrato succes-
sivamente. I risultati ottenuti per le ali pulite sono stati confrontati dapprima con 
quelli previsti da altri modelli e poi con quelli ottenuti con il calcolo CFD.  
In modo analogo, il report 1071, ha permesso di determinare la variazione 
della circuitazione lungo l’ala in presenza dei flap. Per schematizzare le ali del ve-
livolo con tali distribuzioni di portanza è stata introdotta, per i diversi assetti, la 
variazione iaD  di incidenza indotta di cui al paragrafo 2.5. 
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Determinate le caratteristiche aerodinamiche di portanza delle ali e della fu-
soliera, è stata determinata l’incidenza del velivolo tale da raggiungere il minLC  
imposto dal regolamento considerato. A tale incidenza si è individuata la zona 
nella quale il profilo raggiunge il massimo valore del LC  ed è stato confrontato 
con il maxLC  ottenibile definito dalla condizione di stallo. I 
max
LC  ottenibili dai pro-
fili sono stati valutati con un semplice modello tratto dall’appendice G di “Synthe-
sis of subsonic airplane design” di Egbert Torenbeeek. Le configurazioni ottenute, 
che non presentavano porzioni d’ala in stallo, sono state analizzate dal punto di 
vista della stabilità del volo.  
Dopo aver stabilito la posizione dei centri delle pressioni, in funzione di a, 
degli elementi considerati, è stata fatta l’analisi di stabilità sul piano longitudinale 
a comandi liberi.  
Nel diagramma sotto (figura 3.3) è riassunto il metodo adottato che comun-
que verrà sviluppato dettagliatamente nei prossimi capitoli. 
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Figura 3.3 Schema metodo  
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4 DISTRIBUZIONI DI PORTANZA SULLE ALI IN ASSETTO DI 
BASSA VELOCITÀ 
4.1 Portanza per le ali secondo il NACA report 1071 
Al fine di ottenere le distribuzioni di portanza lungo l’apertura per le ali iperso-
stentate, viene fatto riferimento al già citato NACA report 1071, “Theoretical 
symmetric span loading due to flap deflection for wings of arbitrary plan form at 
subsonic speeds” di J. De Young; questo è un’estensione del NACA report 921, 
“Theoretical symmetric span loading al subsonic speeds for wings having arbi-
trary plan form” di J. De Young e C. W. Harper, per il caso di ali con flap. I report 
sopracitati permettono di ottenere risultati affidabili con me todi semplici e con-
sentono di superare l’inadeguatezza della teoria della linea portante per ali a frec-
cia. 
Il report 1071 permette di trovare la distribuzione di portanza simmetrica, 
dovuta alla deflessione dei plain flap, per una determinata classe di ali aventi le 
seguenti caratteristiche: 
1) ali simmetriche rispetto all’asse di mezzeria del velivolo, 
2) andamento lineare in apertura dei punti ad ¼ della corda, 
3) nessuna discontinuità nello svergolamento. 
Le ali hanno svergolamenti nulli. L’ala posteriore non soddisfa il requisito 2 
di andamento lineare della corda in apertura e quindi, è stata rappresentata con 
un’ala equiva lente avente apertura, superficie in pianta e corda al tip uguale a 
quella di origine e con freccia al bordo di attacco uguale alla media di quella 
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Figura 4.1 Schema ali di riferimento per il biplano 
 
Nel report si assume che la distribuzione di circuitazione sia concentrata su 
una linea portante passante ad ¼ delle corde in apertura. 
La distribuzione di circuitazione soddisfa la condizione al contorno  che la ve-
locità indotta dalla linea portante e dai suoi vortici di scia, sia tangente nei punti a 
¾ della corda. Dal downwash nel punto a ¾ della corda, indotto dai vortici di scia 
(figura 4.2a) e di quello dovuto al vortice portante (figura 4.2b), adimensionaliz-
zando e sommando i due contributi, si ottiene 
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Figura 4.2a Downwash in un punto ( )yx, del piano dovuto al vortice di scia generato in ( )yx,  
 
 
Figura 4.2b Downwash in un punto ( )yx, del piano dovuto alla linea portante 
 


























   (eq. 4.1) 
dove: 
· w  è la velocità di downwash, 
· V  è la velocità del flusso asintotico, 















=  è la circuitazione adimensionale dove  ( )ò ×=G
g
dssU nn , 
· ( )hh ,L  è una funzione della forma in pianta dell’ala. 
 
L’ equazione 4.1 viene dedotta in Appendice A. 
La soluzione dell’integrale per determinare l’incognita G(?) fu ottenuta da 
Weissinger in [9] usando un metodo introdotto ed applicato da Multhopp in [10]. 
Il metodo di Weissinger consiste nell’applicare le condizione al contorno in un 
numero finito di stazioni lungo l’apertura ottenendo un’integrazione numerica 
dell’ equazione 4.1 in ogni stazione. 




h = , lungo l’ apertura (figu-
ra 4.3). 
 
Figura 4.3 Punti di controllo in apertura 
 
Il risultato è un sistema di equazioni lineari nelle quali le sole incognite sono 
le G(?) nei punti di controllo scelti. 















a  4,3,2,1=n     (eq. 4.2) 
dove: 
· a  è l’incidenza rispetto alla direzione di portanza nulla, 
· nan  sono coefficienti che dipendono dalla geometria dell’ala; 
 
le espressione dei coefficienti nan sono dedotte in Appendice B. 
Il sistema di equazioni lineari costituite da equazione 4.2 esprime l’angolo di 
downwash nei punti ?. 
I coefficienti nan  sono funzioni della geometria alare e vengono ricavati da 
diagrammi tratti da [8]. A titolo di esempio riportiamo, in figura 4.4, uno di questi 
diagrammi in cui gli ingressi sono la freccia dell’ala 
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· nc  è la corda locale nel punto ? 
· nd  è un fattore di scala riportato nelle tabelle  
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Figura 4.4 Esempio di diagramma utilizzato per ricavare i coefficienti nan  
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Le distribuzioni ottenute per le due ali senza flap, ad un’incidenza unitaria ri-
spetto alla linea di portanza nulla, sono riportate nelle figure da 4.5 a 4.8, osser-











C  essendo 






= aa .  
 
Figura 4.5 Distribuzione di circuitazione adimensionale in apertura ala anteriore 
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Figura 4.6 Distribuzione di portanza in apertura ala anteriore 
 
 
Figura 4.7 Distribuzione di circuitazione adimensionale in apertura ala posteriore 
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Figure 4.8 Distribuzione di portanza in apertura ala posteriore 
 
Si osserva che l’ala anteriore tende a concentrare la circuitazione verso il tip 
mentre l’ala posteriore verso la radice. Nelle figure precedenti la circuitazione al 
tip è nulla, al contrario del caso PrandtlPlane. Tale errore viene però accettato 
nell’ ottica del progetto preliminare attuale. 
La distribuzione di portanza sull’ala posteriore risulta più uniforme e l’ala è 
più efficace. Da ciò si deduce che, almeno da questo punto di vista, il flap sull’ala 
posteriore darà un contributo maggiore. 
Tramite queste distribuzioni si può risalire alle principali caratteristiche aero-
dinamiche dell’ala. Nel nostro caso il CLa si ottiene facilmente da 









































Nelle figure 4.9 e 4.10 è riportato il confronto tra le curve CL-a ottenute con 
quelle ricavate da FLUENT per le singole ali. 
 
Figura 4.9 Confronto curve di portanza ottenute con FLUENT e Report 921  
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Figura 4.10 Confronto curve di portanza ottenute con FLUENT e Report 921 
 
Come si nota, il report usato tende a sottostimare la portanza rispetto al codi-
ce FLUENT, anche se, nel complesso la schematizzazione dell’ ala posteriore in 
ala equivalente risulta affidabile, alla luce della figura 4.10. 
4.2 Ali senza flap; previsioni dei CLa 
Oltre a fare uso del report 1071, i valori di CLa per le due ali possono essere otte-
nuti con altri metodi, che vengono qui esposti. 
Formule proposta da Prandtl con la teoria della linea portante. Tali formule 
non tengono conto della freccia e derivano dall’utilizzazione della teoria della stri-











L aa   5.5=
post
LC a    [rad
-1] 











L aa   78.4=
post
LC a   [rad
-1] 
Metodo di Raymond F. Anderson, [11]. Esso è fondato sulla teoria della linea 
portante con una correzione per la rastremazione. 
· 54.5=antLC a   [rad
-1] 
· 51.5=postLC a   [rad
-1] 
Modello ESDU ‘Royal Aeronautical Society’, [12]. Il modello è frutto di ri-
sultati sperimentali che dipendono anche dalla freccia dell’ala (solo frecce positi-
ve). 
· 16.5=antLC a   [rad
-1] 
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CC      [rad-1] 
· 2.5=postLC a         [rad
-1] 
Come si osserva, il metodo adottato nel Report 921 di cui alle figure 4.5-4.8, 
è coerente con i modelli di cui sopra. Appare quindi evidente la necessità di tenere 
conto della freccia delle ali; maggior ragione quando si considerano ali con flaps. 
4.3 Ali con flap; implementazione con codice Matlab 
Le distribuzioni di portanza con flap estesi sono state derivate dal report 1071 di 
De Young, [14], già illustrato in precedenza. A tale riguardo è stato implementato 
un programma in Matlab allo scopo di ottenere le distribuzioni di portanza per i 
seguenti parametri: 
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· incidenza unitaria; 
· cf/c variabile nel campo 0.2÷0.28; 
· inizio e fine flap lungo l’ala (coincidenti con i punti di controllo, paragrafo 
4.1); 
· deflessione df del flap nel campo 20°÷40°. 
 
A titolo d’esempio, nelle figure 4.12-4.15, sono riportati alcuni andamenti ot-
tenuti per le singole ali. Ogni configurazione è caratterizzata dalla posizione e 
dall’estensione del flap in apertura secondo lo schema di figura 4.11. 
 
Figura 4.11 Schema riassuntivo di estensione del flap in apertura  
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Figura 4.12 Distribuzione di circuitazione per incidenza e deflessione del flap unitarie 
 
 
Figura 4.13 Distribuzione di circuitazione per incidenza e deflessione del flap unitarie 
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Figura 4.14 Distribuzione di circuitazione per incidenza e deflessione del flap unitarie 
 
 
Figura 4.15 Distribuzione di circuitazione per incidenza e deflessione del flap unitarie 
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Dalle distribuzioni di portanza ottenute si sono prese in esame le sole confi-
gurazioni con flap mostrate in figura 4.16 con la loro rispettiva denominazione. 
 
Figura 4.16 Ala con full flap e inboard flap 
 
Successivamente si sono integrate le due ali ipersostentate nel velivolo otte-
nendo quindi le quattro configurazioni mostrate in fig. 4.17, denominate rispetti-
vamente configurazione 1,2,3 e 4. 
 
Figura 4.17 Schema riassuntivo delle configurazioni con flap esaminate 
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Quando si considerano le ali sul velivolo, la loro capacità portante risulta va-
riata per la presenza della induzione secondo le leggi definite in paragrafo 2.6 per 
la modifica dei coefficienti per le ali isolate. Nel considerare l’incidenza dell’ala 
sul velivolo in un determinato assetto di volo è stata considerata la curva CL-a 
dell’ala all’incidenza di volo meno l’incidenza indotta. A titolo di esempio si può 
osservare la figura 4.18, in cui la deflessione del flap nell’ala anteriore è 25°. 
 
Figura 4.18 Correzione della curva di portanza teorica con il contributo dell’ induzione nell’ ala 
anteriore  
 
Dal contributo dato alla portanza totale dalle ali e dalla fusoliera, si è stabili-
ta, in prima analisi, l’incidenza necessaria del velivolo per raggiungere l’equilibrio 
alla traslazione verticale, quindi un CL pari a 1.62, per tutte le configurazioni otte-
nute. Anche in questo caso si riportano alcuni dei risultati ottenuti ne lle fig. 4.19-
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· W = 4905 N; 
· ? = 1.25 Kg/m3; 
· VMAX = 20.83 m/s da regolamento RAI V.EL; 
· S = 11.4 m2. 
 
Nella configurazione 2 di figura 4.19, si ha 
2.0=c
c f  
°= 25antflapd  
°= 40postflapd  
 
Figura 4.19 Esempio dei singoli contributi alla portanza del velivolo e portanza necessaria 
 
Nella configurazione 3 di figura 4.20, si ha 
24.0=c
c f  
°= 35antflapd  
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°= 25postflapd  
 
 
Figura 4.20 Esempio dei singoli contributi alla portanza del velivolo e portanza necessaria 
 
Nella configurazione 2 di figura 4.21, si ha 
28.0=c
c f  
°= 35antflapd  
°= 35postflapd  
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Figura 4.21 Esempio dei singoli contributi alla portanza del velivolo e portanza necessaria 
 
Come mostrato nelle figure da 4.18 a 4.21, la fusoliera non contribuisce in 
maniera rilevante alla portanza, contribuito stimato nell’ ordine del 5%; ma il suo 
contributo è importante per l’analisi di stabilità. 
Dai risultati ottenuti e riportati in appendice B si trova  che l’incidenza neces-
saria in atterraggio è compresa tra 5° e 13°. 
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5 ANALISI ALLO STALLO 
5.1 Curva di portanza con ipersostentatori 
La distribuzione di portanza, in assetto di bassa velocità, è stata ottenuta suppo-
nendo che non ci siano fenomeni di separazione del flusso. Per determinare la 
condizione di stallo è stata condotta un’analisi allo stallo per i profili che, lungo 
l’apertura, raggiungono il massimo valore del Cl. 
Non avendo a disposizione curve di portanza relative ai profili ipersostentati, 
è stato usato un modello dovuto a Torenbeek e presentato in Appendice G di [7]; 
tale predizione è di tipo semiempirico e si basa sulla teoria lineare dei profili sotti-
li di Glauert [15].  
L’effetto principale della deflessione del flap sulla curva di portanza del pro-
filo, mostrata in figura 5.1, può essere suddiviso nell’incremento della portanza ad 
a = 0° (? fCl0) e nell’incremento del coefficiente di portanza massimo (? fClmax). 
 
Figura 5.1 Effetti della deflessione del flap sulla portanza del profilo 
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L’incremento di portanza ad a = 0° dipende dai seguenti parametri: 
i. deflessione del flap, df; 
ii. valore del Cla del profilo; 
iii. fattore di portanza teorico per il flap; 
iv. ad (figura 5.2); 
v. fattore di efficienza di portanza del plain flap, ?d (figura 5.3). 
 
Figura 5.2 Fattore teorico di portanza per il flap 
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Figura 5.3 Fattore di portanza effettiva per il Plain Flap 
 
Risulta in sintesi: 
fllf CC dah add=D 0  
Poniamo ancora, in conformità ad una assunzione normalmente accettata, che 
risulti: Cla = Cla_FLAP , cioè che la pendenza della curva di portanza rimanga inalte-
rata, con l’introduzione del flap. Il valore massimo di Cl (o ClMax ) viene calcolato 
con un metodo basato su un approccio semiempirico, (presentato nella stessa ap-
pendice G di [7]) visto che questo fenomeno è dominato dagli effetti viscosi. 


















b) ( ) 00 lflMaxlMax CCC f D+= =d  
dove 
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( ) 100%15.0%6 ×-=D yyy  è un indice dell’acutezza del naso e le y sono lo spes-
sore ad una data distanza percentuale dal bordo di attacco del profilo per corda u-
nitaria. 
61043.1Re ´=c  è il numero di Reynolds relativo alla corda, in questo caso 
unitaria, dato che la distribuzione è stata ottenuta per unità di corda. 
Riportiamo di seguito, in tabella 5.1, i valori di ClMax del profilo NACA 
64215 adottato, indicando a fianco il metodo che fornisce tale valore. 
 
Clmax df = 0° df = 20° df = 25° df = 30° df = 35° df = 40° 
cf/c=0.2 1.55 2.28 b) 2.34 b) 2.36 a) 2.41 a) 2.43 a) 
cf/c=0.24 1.55 2.34 a) 2.39 a) 2.42 a) 2.47 a) 2.49 a) 
cf/c=0.28 1.55 2.39 a) 2.44 a) 2.47 a) 2.52 a) 2.56 a) 
Tabella 5.1  
5.2 Portanza sulle ali con flap estesi 
Dati i massimi Cl raggiungibili dai profili ipersostentati, in questo viene descritta 
la verifica che sugli stessi profili lungo l’apertura, nei quali si raggiunge il valore 
più alto del Cl, non si verifichi lo stallo. 
I calcoli della portanza sono stati condotti con il metodo illustrato in prece-
denza. Si riportano di seguito (figure 5.5-5.16) i risultati relativi alle configurazio-
ni 2 e 3 di figura 5.4.  
 
Figura 5.4 Configurazioni esaminate 




c f  
°= 25antflapd  
°= 40postflapd  
Le distribuzioni di portanza sulle ali anteriore e posteriore sono illustrate in 
figura 5.5 e 5.6, insieme a ClMax. 
 
Figura 5.5 Distribuzioni di portanza sull’ ala anteriore per la configurazione 2 
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Figura 5.6 Distribuzioni di portanza sull’ ala posteriore per la configurazione 2 
 
Dalle figure 5.5 e 5.6, si deduce dal grafico in rosso, che ad alte incidenze, 
l’ala anteriore genera una portanza molto localmente molto più grande di quella 
posteriore quando le due ali siano prive di flaps. Con una deflessione del flap 
sull’ala posteriore di 40°, associata ad una maggiore superficie flappata, l’ala po-
steriore genera una portanza maggiore (1245 N rispetto 989 N per l’ala anteriore). 
La relativa distribuzione di portanza risulta posit iva per lo stallo, dato che il mas-
simo a circa 0.7 dell’apertura alare, corrisponde a parità di portanza ad un valore 
maggiore di que llo dell’ala posteriore. Si evita, in questa maniera, che si inneschi 
lo stallo dell’ala anteriore in prossimità di detta zona. 
Nel solito caso i risultati per la configurazione 3 sono illustrato nelle figure 
5.7 e 5.8. 
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Figura 5.7 Distribuzioni di portanza sull’ ala anteriore per la configurazione 3 
 
 
Figura 5.8 Distribuzioni di portanza sull’ ala posteriore per la configurazione 3 
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Dalle figure 5.7 e 5.8 si deduce con una semplice integrazione che le portan-
ze sono state riequilibrate, (1061 N per l’ala anteriore e 1164 N per quella poste-
riore) flappando una superficie maggiore sull’ala anteriore. Come si può notare 
rispetto alla situazione precedente il margine di sicurezza rispetto allo stallo è 
diminuito. 
Nel seguito si analizza il caso 2 per le configurazioni 2 e 3, con i seguenti da-
ti: 
2.0=c
c f 4 
°= 35antflapd  
°= 25postflapd  
I risultati sono riportati nelle figure 5.9 e 5.10 per la configurazione 2, e 5.11 
e 5.12 per la configurazione 3. 
 
Figure 5.9 Distribuzioni di portanza sull’ ala anteriore per la configurazione 2 
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Figura 5.10 Distribuzioni di portanza sull’ ala posteriore per la configurazione 2 
 
Nella configurazione 2 si evidenzia che l’ ala anteriore si sovraccarica per la 
maggiore deflessione del flap e, intorno al 70% dell’apertura supera il CL_MAX. 
L’ala anterio re è, corrispondemente, più caricata (1233 N contro 999 N della po-
steriore). 
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Figura 5.11 Distribuzioni di portanza sull’ ala anteriore per la configurazione 3 
 
 
Figura 5.12 Distribuzioni di portanza sull’ ala posteriore per la configurazione 3 
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Dalle figura 5.11 e 5.12, relative alla configurazione 3, la differenza tra le 
due portanze è aumentata rispetto al caso precedente di conseguenza è aumentata 
la zona di stallo. Tale risultato non dipende dal rapporto cf/c quanto dal rapporto 
degli angoli di flap anteriore e posteriore. La tendenza deve essere dunque quella 
di eguagliare la portanza delle due ali. 
Si considera ora il caso 3, con 
2.0=c
c f 8 
°= 35antflapd  
°= 35postflapd  
e si esaminano ancora le configurazioni 2 (nelle figure 5.13 e 5.14) e la con-
figurazione 3 (nelle figure 5.15 e 5.16). 
 
Figura 5.13 Distribuzioni di portanza sull’ ala anteriore per la configurazione 2 
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Figura 5.14 Distribuzioni di portanza sull’ ala posteriore per la configurazione 2 
 
Integrando le distribuzioni di CL nelle figure 5.13 e 5.14, si trova che la por-
tanza risulta così ripartita: 
· LANTERIORE = 1149 N 
· LPOSTERIORE = 1140 N 
 
L’ incidenza di trim rispetto all’asse longitudinale del velivolo risulta, in que-
sto assetto: aTRIM_FLAP  = 5.3°. 
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Figura 5.15 Distribuzioni di portanza sull’ ala anteriore per la configurazione 3 
 
 
Figura 5.16 Distribuzioni di portanza sull’ ala posteriore per la configurazione 3 
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Nelle figure 5.15 e 5.16 è evidente come il flap montato sull’ala posteriore 
abbia maggiore efficienza; infatti seppur partendo da una portanza minore per 
l’ala pulita, la portanza risulta equiripartita tra le due ali (1241 N per l’ala anterio-
re e 1045 N su quella posteriore), con l’ala anteriore interessata allo stallo. 
Da questa analisi esemplificativa, condotta con il metodo proposto e fondato 
su dati di letteratura, si deducono interessanti indicazioni generali: 
a) Le configurazioni con flap estesi, devono equiripartire la portanza con una 
rotazione del flap dell’ala posteriore maggiore di quella anteriore (data la 
minore efficienza dell’ala posteriore a causa del downwash); 
b) L’ala posteriore risente di un angolo medio di downwash di circa 4 deg per 
le configurazioni analizzate; 
c) Lo stallo si verifica prima sull’ala anteriore, con effetto positivo sulla sicu-
rezza del velivolo. 
Le considerazioni precedenti devono essere sottoposte a due tipi di controllo, 
nella sequenza indicata di seguito: 
1) Verifica che sia soddisfatta la condizione di stabilità; 
2) Verifica del metodo di dimensionamento dei flap con calcoli CFD diretti. 
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6 STABILITÀ DEL VOLO 
6.1 Stabilità longitudinale mediante modello Matlab 
La stabilità sul piano longitudinale delle configurazioni prese in esame è stata ana-
lizzata utilizzando il modello implementato con il codice Matlab presentato nel 
capitolo 3. 
Il velivolo è soggetto alle forze di cui alla figura 6.1. 
 
Figura 6.1 Sistema di forze del velivolo sul piano longitudinale 
 
Tuttavia, in via preliminare si assumono le seguenti ipotesi: 
· centri aerodinamici posizionati sull’asse longitudinale del velivolo (asse 
x); 
· cos(a)˜1,in cui a è l’incidenza rispetto all’asse x; 
· si trascura l’effetto dell’ equazione D = T sulla stabilità. 
 
Lo schema di figura 6.2 rappresenta il sistema di forze e momenti agenti sul 
velivolo alla luce delle ipotesi fatte. 
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Figure 6.2 Sistema di forze del velivolo sul piano longitudinale approssimato 
 
Utilizzando la suddivisione fatta per determinare la distribuzione di portanza 
in apertura alare, è stato considerato che il centro delle pressioni, di ogni singolo 
pannello, sia applicato nel centro delle pressioni della corda media del pannello 
stesso (figura 6.3). 
 
Figura 6.3 Schema ala discretizzata 
 
Il centro delle pressioni della corda media del singolo tratto è ottenuto da 
un’analisi bidimensionale con FLUENT del profilo NACA 64215, da cui sono 
stati ottenuti i valori Cm0 e i punti neutri per le varie configurazioni ipersostentate. 
In particolare, per la linearità delle condizioni sono stati valutati i soli casi limite, 
df pari a 25° e 35° per vari cf/c; casi intermedi sono ottenuti per interpolazione. Il 
centro delle pressioni dell’intera ala per le varie configurazioni si ottiene da quelli 
dei singoli tronchi. 
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Per la fusoliera le caratteristiche aerodinamiche sono state dedotte dai calcoli 
svolti con Fluent in condizioni di crociera riportati nel paragrafo 2.5 con centro 






Figura 6.4 Centro aerodinamico della fusoliera 
 
In condizioni di trim, sul piano longitudinale, il centro gravitazionale coinc i-
de con il centro delle pressioni dell’intero velivolo. 
La stabilità statica del volo si studia perturbando il sistema con una variazio-



















 in condizioni stabili 
a¶
¶ MC <0 (figura 6.5). 
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Figura 6.5 Andamento Cm-a del velivolo in condizioni di crociera 
 
6.2 Validazione del metodo 
Il metodo messo a punto è stato testato in condizioni di crociera per poter confron-
tare i risultati con quelli ottenuti con il calcolo Fluent nelle solite condizioni. Que-
sta analisi è stata facilitata dal modello implementato con Matlab, imponendo la 
deflessione dei flap a zero e variando la pressione dinamica q con quella di crocie-
ra. 
Nella tabella 6.1 sono riportati, per confronto, i risultati ottenuti. Il centro del-
le pressioni, xcp (figura 6.6), è misurato dal naso del velivolo e i momenti sono ri-
feriti ai rispettivi centri di pressione. La differenza di portanza totale fra il modello 
(LTOT = 2680 N) e il codice Fluent (LTOT = 2280 N) è dovuta al fatto che, nel mo-
dello, la semiala è stata discretizzata in 4 parti e, nel velivolo, mancano i contribu-
ti della deriva e della paratia. 
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Figura 6.6 Schema centri di pressione 
 
 Modello semplificato Fluent 
cpx [m] 2.19  2.22  
trima  0.35° 0.15° 
antL  [N] 1221.6  1183.4  
postL  [N] 1295.4  1068.21 
fusL  [N] 173.5  130.18  
antM  [Nm] 823.98  752.98 
postM  [Nm] -2280.6 -2268.17 
fusM  [Nm] 1456.5  1423.51 
Tabella 6.1 
 
I momenti generati dalle forze di portanza, previsti dal modello sono in linea 
con quelli ottenuti tramite CFD, e quindi possono essere utilizzati per fornire una 
previsione della stabilità della configurazione. Perturbando con un incremento di 
1° di incidenza, il velivolo risulta stabile con Cma  = -1.29/rad.; si osserva che il 
centro delle pressioni, nella condizione perturbata si sposta verso la coda di circa 
4 cm generando un momento picchiante pari a -144.86 Nm. L’indagine sulla posi-
zione dei centri delle pressioni dei vari componenti (tabella 6.2) evidenzia come la 
stabilità longitudinale del velivolo sia garantita dalla particolare forma della fuso-
liera che, a basse incidenze, ha il centro delle pressioni molto avanzato; ciò com-
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porta uno spostamento del centro delle pressioni verso l’ala anteriore; e la stabilità 
nasce dall’aumento del braccio della variazione di portanza sull’ala posteriore. 
 
 Ala anteriore Ala posteriore Fusoliera 
xcp 1.05 3.63 -6.66 
Tabella 6.2 Posizione dei centri di pressione in condizioni di trim 
 
6.3 La stabilità statica del volo con flap estesi 
Il modello di previsione fino ad ora illustrato è stato applicato anche alle configu-
razioni di bassa velocità di cui al capitolo 5. Di seguito, dalla tabella 6.3 a 6.5, so-




c f  Config.2  
Ala anteriore Ala posteriore  Fusoliera Totale 
fd  25° 40°   
trima     7.88° 
( )trimcpx a  1.43 3.89 0.55 2.63 
( )trimL a  988 1245 203 2436 
( )trimM a  1187 -1570 383 0 
( )aa D+trimcpx  1.42 3.89 0.63 2.62 
( )aa D+trimL  1041 1292 207 2539 
( )aa D+trimM  1255 -1628 413 39 
Tabella 6.3 
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24.0=c
c f  Config.2  
Ala anteriore Ala posteriore  Fusoliera Totale 
fd  35° 25°   
trima     7.89° 
( )trimcpx a  1.43 3.9 0.55 2.39 
( )trimL a  1233 999 185 2417 
( )trimM a  1177 -1516 339 0 
( )aa D+trimcpx  1.43 3.9 0.63 2.38 
( )aa D+trimL  1285 1046 207 2538 




c f  Config. 3   
Ala anteriore Ala posteriore  Fusoliera Totale 
fd  35° 35°   
trima     5.44° 
( )trimcpx a  1.48 3.95 0.26 2.48 
( )trimL a  1241 1045 132 2418 
( )trimM a  1246 -1540 294 0 
( )aa D+trimcpx  1.47 3.95 0.4 2.47 
( )aa D+trimL  1293 1092 154 2538 
( )aa D+trimM  1306 -1605 319 20 
Tabella 6.5 
 
Dall’analisi dei risultati risulta che, per incrementi positivi dell’incidenza la 
variazione del momento di beccheggio è positiva e, quindi, il sistema è instabile in 
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tutte le condizioni esaminate. La fusoliera, in condizione di crociera, genera un 
momento cabrante che è 1.77 volte quello generato dall’ala anteriore mentre nella 
condizione di bassa velocità, per le configurazioni viste sopra, il momento genera-
to dalla fusoliera è circa 0.2÷0.3 di quello dell’ala anteriore.  
Il risultato sarebbe un arretramento del centro delle pressioni del velivolo in 
posizione intermedia fra le due ali, con una equalizzazione della portanza ma con 
l’instabilità statica del volo. La ricerca di configurazioni stabili per il velivolo di-
venta rivolta verso due direzioni: 
1. un sistema d’ipersostentazione che garantisca la stabilità; 
2. ricerca di una compensazione aerodinamica dell’effetto della fusoliera a 
bassa velocità. 
Circa la linea di ricerca 1, sono state analizzate diverse configurazioni di i-
persostentazione; che hanno condotto ad applicare ipersostentatori solo sull’ ala 
anteriore. La tabella 6.6 illustra uno di questi casi stabili. In tale condizione si ve-
rifica una diminuzione dell’efficienza aerodinamica del PrandtlPlane poiché si al-
lontana dalle condizioni di ottimo di Prandtl; si verifica però anche l’effetto posi-
tivo che tutti i comandi sono collocati sulla ala anteriore. 
L’effetto 2 consiste nella integrazione di una superficie di controllo aerodi-
namico sulla poppa della fusoliera, che compensa l’ effetto fusoliera. 
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24.0=c
c f   Config.1 
Ala anteriore Ala posteriore  Fusoliera Totale 
fd  35° 0°   
trima     12.23° 
( )trimcpx a  1.42 3.93 0.81 2.05 
( )trimL a  1459 678 282 2509 
( )trimM a  925 -1275 350 0 
( )aa D+trimcpx  1.42 3.93 0.85 2.06 
( )aa D+trimL  1511 725 305 2570 
( )aa D+trimM  962 -1361 367 -31 
Tabella 6.6  
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7 SCELTA E VERIFICA DELLA SOLUZIONE PER LA BASSA 
VELOCITÀ 
7.1 Soluzioni possibili  
Le conclusioni emerse alla fine dei capitoli 5 e 6 propongono problemi nuovi sul 
disegno di velivoli ultraleggeri. In sintesi la perdita del contributo della fusoliera 
all’equilibrio alla rotazione sul piano longitudinale a bassa ve locità, deve essere 
compensata da un aumento del momento cabrante prodotto dall’ala anteriore e 
quindi da un aumento della portanza su tale ala. Per quanto visto nel paragrafo 
5.2, però, concentrare la portanza su una sola ala comporta problemi di stallo ad 
alte incidenze e la riduzione dell’efficienza aerodinamica globale. 
Come già anticipato il problema è stato affrontato prendendo in considera-
zione due possibili alternative: 
1) ipersostentare solo l’ala anteriore con l’aggiunta di un ipersostentare al 
bordo d’ attacco tipo slat, al fine di evitare lo stallo, 
2) incrementare, con un dispositivo tipo equilibratore, il momento cabrante 
della fusoliera a portanza nulla e quindi, aumentare la curvatura della fuso-
liera. 
La prima soluzione viene affrontata in questo capitolo, la seconda in quello 
successivo. La soluzione 1 è schematizzata in figura 7.1, in cui sono visibili sia 
flap che slat. 
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Figura 7.1 Esempio di cinematismo unico per flap e slat 
 
7.2 Dispositivo d’ ipersostentazione al bordo d’ attacco 
I dispositivi d’ipersostentazione al bordo d’attacco permettono di estendere la li-
nearità della curva di portanza del profilo, a incidenze maggiori, ritardando in 
questo modo il fenomeno dello stallo (figura 7.2). Tra i diversi sistemi a disposi-
zione è stato adottato per convenienza costruttiva e di costi il plain leading-edge 
flap (figura 7.3). 
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Figura 7.2 La curva di portanza con il contributo dello slat 
 
 
Figura 7.3 Dispositivi d’ ipersostentazioni al bordo d’attacco 
 
Il contributo di tale dispositivo è stato valutato adottando il modello proposto 
da Torenbeek nella già citata appendice G in [7] e basato su [16].  
Il contributo, in termini d’incremento d’incidenza di stallo, riferendosi anche 











· sd  rappresenta la deflessione dello slat,  




cs è la percentuale di corda con slat.  
Tale valore ? acrit è stato diminuito del 15%, per tenere conto del flap al bordo 
d’uscita. 
Nel caso in esame  sd  è  pari a 20°÷25° mentre ccs , compatibilmente con il 
margine strutturale dell’ ala, vale 0.15. 
Dalla variazione di acrit si risale, tenendo conto del contributo alla portanza ad 
















L CCCCC ×D+×D+D××+= aa  
7.3 Modello per CFD di bassa velocità 
Alla luce di quanto detto nei paragrafi precedenti, si è modificato, mediante il sof-
tware CATIA, il modello utilizzato per l’analisi di alta velocità, illustrato nel pa-
ragrafo 2.2. La modifica ha interessato entrambe le ali del velivolo, ed ha compor-
tato l’aggiunta degli apparati di ipersostentazione plain flap e slat. 
Il modello consente lo studio di configurazioni quali quella in figura 7.4. in 
questo capitolo, per quanto prima precisato, verranno considerate le configurazio-
ni quale quella di figura 7.5 
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Figura 7.4 Velivolo con flap e slat su entrambe le ali 
 
 
Figura 7.5 Velivolo con flap e slat sull’ ala anteriore 
 
Utilizzando un generatore di geometria, si possono variare i parametri del si-
stema di ipersostentazione in modo parametrico e analizzare  molteplici configu-
razioni. Data però la pesantezza dei calcoli, questi sono stati finalizzati a studiare 
una configurazione che risultasse stabile. 
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Ciò posto, i casi valutati mediante FLUENT sono quelli aventi 
1) dSLAT pari a 25° di deflessione; 
2) dFLAP pari a 35° di deflessione ; 
3) ala inferiore completamente flappata e slattata in apertura; 
4) corda slat pari al 15% della corda del profilo; 
5) corda flap pari al 28% della corda del profilo. 
 
La vista seguente agevola nell’identificazione di alcuni dei dati presentati so-
pra. 
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Figura 7.6 Vista superiore del velivolo 
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7.4 Analisi CFD con FLUENT 
La configurazione sopra, è stata esportata in GAMBIT ed è stata dotata di una 
griglia superficiale e di due volumi di controllo (figura 7.7). Questo è stato fatto 
conformemente a quanto detto nel paragrafo 2.3. 
 
Figura 7.7 Volume di controllo 
 
Il volume di celle tetraedriche ottenute è pari a circa 1500000, conseguenza 
questa dell’aumento delle celle triangolari sopra l’ala inferiore, causato dalla pre-
senza degli apparati d’ipersostentazione che hanno contribuito a complicare la ge-
ometria superficiale dell’ ala (figure 7.8 e 7.9). 
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Figura 7.8 Particolare di griglia sullo slat 
 
 
Figura 7.9 Particolare di griglia sul flap 
 
La successiva valutazione al FLUENT è stata eseguita rispettando le impo-
stazioni illustrate nel paragrafo 2.3, sebbene siano state variate le condizioni rela-
tivamente alla quota e alla velocità. La simulazione, infatti, è stata condotta a quo-
ta nulla e ad una velocità di 20.83 m/s. Le incidenze considerate ed i valori ottenu-
ti per il CL e il CD sono raccolti nella tabella seguente  
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Incidenza CL CD 
10° 1.38 0.15 
12° 1.33 0.18 
14° 1.38 0.22 
Tabella 7.1 
 
Come si può notare i valori ottenuti sono insoddisfacenti rispetto al valore 
necessario identificato nel paragrafo 4.3 (CL = 1.62). Il modello di previsione, in-
dicava che, tale valore poteva essere ottenuto già ad incidenze inferiori di quelle 
previste con il codice CFD. La causa di tale differenza sembra legata alla inade-
guatezza del plain flap di operare ad incidenze elevate. Nel seguito infatti vengono 
illustrati i risultati FLUENT, per il solo caso a 10° d’incidenza, che mostrano il 
flap presentare vistose zone di rallentamento e di ristagno subito a valle della cer-
niera del flap stesso.  
 
Figura 7.9 Andamento velocità sul dorso del velivolo 
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Figura 7.10 Andamento velocità sul dorso del velivolo 
 
 
Figura 7.11 Andamento velocità sul dorso dell’ ala  anteriore 
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Figura 7.12 Andamento velocità sul ventre dell’ ala anteriore 
 
 
Figura 7.13 Andamento Cp sul dorso del velivolo 
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Figura 7.14 Andamento Cp sul ventre del velivolo 
 
 
Figura 7.15 Andamento Cp sul dorso dell’ ala anteriore 
 
Calcoli FLUENT con flap e slat con forme più complesse del plain flap, de-
vono essere condotti come futuro sviluppo della ricerca. 
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8 INTEGRAZIONE DI UN COMANDO DI EQUILIBRATORE IN 
FUSOLIERA 
8.1 Aggiunta di un comando di equilibratore  
Nel paragrafo 7.1 è stata presentata la possib ile soluzione al problema della stabi-
lità longitudinale mediante un comando di equilibratore in fusoliera. Tale coman-
do sarà necessario per equilibrare la coppia picchiante del motore. A prescindere 
dalla funzione prevista per questo comando per equiripartire la portanza fra le due 
ali, l’idea è stata sfruttata per verificare il comportamento di questa appendice 
come se fosse un equilibratore a tutti gli effetti. 
La presenza dell’equilibratore, ha il vantaggio di essere di semplice realizza-
zione. Infatti senza dover stravolgere la configurazione finora definita, e sfruttan-
do quindi la geometria disponibile, questo comando si integra perfettamente nella 
forma innovativa della fusoliera, che per come è stata concepita, presenta in coda 
un pannello di spessore relativamente contenuto e facilmente movimentabile. Nel-
le figure successive sono presentate due fra le possibili dimensioni di corda per 
questo tipo di comando con una deflessione di 20° verso l’alto.  
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Figura 8.1 Comando di equilibratore in fusoliera con corda di 720 mm 
 
 
Figura 8.2 Comando di equilibratore in fusoliera con corda di 360 mm 
 
Da quanto si può vedere dalle figure sopra, il comando di equilibratore in 
questa posizione offre una serie di vantaggi, quali: 
a) la possibilità di ridurre l’angolo di seduta in atterraggio a vantaggio di una 
minore altezza del carrello; 
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b) la semplificazione della catena cinematica e della struttura dell’ala poste-
riore, che vedrebbe l’eliminazione di tutti i rinvii di comando lungo le de-
rive e l’eliminazione delle centine di forza necessarie per l’integrazione di 
questo comando su questa ala. 
In base alle considerazioni appena svolte e sfruttando i modelli delle figure 
8.1 e 8.2, ottenuti modificando il modello di alta velocità precedentemente illu-
strato, si è proceduto, nel seguente paragrafo, con un’analisi semplificata e di pri-
mo tentativo, atta ad esplorare il comportamento dinamico di questo apparato. 
8.2 Dinamica del comando di equilibratore  
Per indagare sull’efficacia del comando di equilibratore, si è adottato un modello 
approssimato di moto di beccheggio ad un solo grado di libertà. In questa ottica si 
è formulata l’ipotesi che il velivolo sia vincolato con una cerniera posta nel bari-
centro. 
 
Figura 8.3 Schema ad un grado di libertà 
 
Il modello matematico utilizzato, le cui equazioni del moto linearizzate sono 
formalmente le medesime delle configurazioni convenzionali, si differenzia nella 
definizione e nel significato di alcune derivate aerodinamiche, e dalla tipologia del 
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controllo longitudinale, costituita dalla parte mobile del bordo di uscita della fuso-
liera. 
L’equazione del moto è basata sulle seguenti ipotesi: 
1) un grado di libertà in beccheggio; 
2) aereo rigido; 
3) massa distribuita simmetricamente rispetto all’asse longitudinale. 
Caratteristiche inerziali 
Nella fase attuale di definizione del progetto, non si ha ancora la possibilità di de-
terminare con esattezza la distribuzione delle masse e quindi la posizione del bari-
centro e i valori dei momenti d’inerzia, necessari per determinare le derivate aero-
dinamiche del velivolo. Per ottener comunque una prima stima di dette quantità si 
è ipotizzato per l’equilibrio che il baricentro coincida con il centro delle pressioni 
trovato nelle condizioni di crociera con il codice FLUENT e per quello che ri-
guarda il momento d’inerzia si sono concentrate le masse del motore (con combu-
stibile),posizionato sull’attraversamento centrale dell’ ala superiore, il peso dei 
passeggeri e delle ali nei loro rispettivi centri gravitazionali, mentre per la fusolie-
ra si è supposto la massa uniformante distribuita lungo la sua lunghezza, ottenen-
do in questo modo: 
 
 xcg [m] Iyy [kg*m2] 
Crociera 2.22 88.83 
Tabella 8.1 
 
Le grandezze di riferimento con cui sono state adimensionalizzate le derivate ae-
rodinamiche riferite al semivelivolo sono: 
· mc 27.1=  corda media  
· 27.5 mS =  
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Derivate aerodinamiche  
Le derivate aerodinamiche necessarie sono quelle presenti nell’equazione del mo-
to semplificata, che ha la forma: 
dJJJ daa MMMM q =×-×+- &&& & )(  con aJ @  
Nell’equazione sopra sono state indicate con M, con relativo pedice, le deri-
vate aerodinamiche del momento di beccheggio. Le espressioni in termini di coef-







































Tale equazione tiene conto di alcune ipotesi semplificative, ritenute accettabi-
li per la fase di studio attuale, è stato quindi assunto: 
0@a&M  
Di seguito vengono determinati i valori dei coefficienti aerodinamici utiliz-
zando, ove possibile, i risultati FLUENT di crociera, definita come segue : 
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Calcolo di Cma 
Il coefficiente Cma  può essere ricavato direttamente dai dati ottenuti con le 
simulazioni CFD; si riporta di seguito il grafico dei coefficienti del momento al 
variare dell’incidenza da 0° a 2° (vedi paragrafo 6.2). 
 
Figura 8.4 Andamento del Cma  
 
Si ottiene per l’incidenza di trim: 
radCm /29.1-=a  
Calcolo di Cmq 
Non essendo disponibile in letteratura un metodo applicabile alla configura-
zione in esame per la valutazione del Cmq, è stato utilizzato un metodo approssi-
mato, illustrato nella figura 8.5, in cui sono riportate anche le definizioni utilizzate 
per il calcolo  
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Figura 8.5  
 
Il coefficiente Cmq rappresenta la variazione del momento causata dalla velo-
cità angolare q di beccheggio, in ragione della variazione d’incidenza locale, lun-
go l’apertura alare, dipendente dalla distanza tra il punto di pressione locale ed il 
baricentro del velivolo. 
L’effetto del moto di beccheggio sull’angolo d’incidenza, applicando la por-
tanza nel centro di pressione dell’ala, in corrispondenza di questo punto, risulta: 
U
qxA
A -=Da  per l’ala anteriore con mxA 05.1-=  
U
qxP
P =Da  per l’ala posteriore con mxP 63.3=  
dove xA e xP sono le distanze dei centri di pressione rispettivamente per l’ala 
anteriore e per l’ala posteriore dal baricentro. 













· radCCC mqPmqAmq sec/807.0-=+=  
con 
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radC AL /68.4=a  
radC PL /74.3=a  
Calcolo Cmd 
Non conoscendo a priori l’influenza della corda dell’equilibratore in esame 
sull’efficacia dello stesso, si è proceduto alla valutazioni di due fra le corde dispo-
nibili (illustrate nelle figure 8.1 e 8.2). La valutazione è stata effettuata tramite 
CFD all’ incidenza di trim confrontando il valore del Cm fra il caso con deflessio-
ne nulla e deflessione pari a 20°. In base a quanto detto sopra si è ricavato l’ an-
damento del coefficiente Cmd visibile nella figura 8.6 con i valori in tabella 8.4. 
 
Figura 8.6 Andamento del Cmd con full chord e half chord 
 
 Cmd (1/rad) 
Full chord 0.26  
Half chord 0.3  
Tabella 8.4 
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Dai valori ottenuti si evidenzia che l’ equilibratore con corda minore risulta 
essere più efficace. Questo è dovuto al fatto che, pur avendo un minor contributo 
in termini di incremento di portanza, genera un momento maggiore dovuto alla 
posizione relativa del picco di aspirazione rispetto al punto neutro della fusoliera. 
Nelle figure successive si riportano gli andamenti di velocità sulla fusoliera a 
trim con le due corde in esame dell’ equilibratore deflesse a 20°, dove si evidenzia 
l’ arretramento del suddetto punto d’ aspirazione. 
 
Figura 8.7 Velocità sul dorso della fusoliera con equilibratore full chord 
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Figura 8.8 Velocità sul ventre della fusoliera con equilibratore full chord 
 
 
Figura 8.9 Velocità sul dorso della fusoliera con equilibratore half chord 
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Figura 8.10 Velocità sul ventre della fusoliera con equilibratore half chord 
 
Risultati ottenuti 
I risultati sono riferiti al solo caso con half chord, per le motivazioni appena tratta-
te. 
In prima analisi, ponendo Ma pari a 0, è stata ricavata la risposta della veloci-





M ×--= 1dJ&  
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Figura 8.11 Risposta della velocità di beccheggio ad un gradino di equilibratore 
 
Dove con q=J&  
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=== dJ&& . 
Successivamente, introducendo il contributo di rigidezza in beccheggio Ma, è 
stata ricavata la risposta ?, al gradino di equilibratore (1 rad) rappresentata in figu-
ra 8.12 
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Figura 8.12 Risposta dell’ incidenza ad un gradino di equilibratore 
 
Il moto di corto periodo del velivolo appare molto smorzato. Il comando di 
equilibratore che è stato introdotto consente di recuperare la soluzione con ala an-
teriore e ala posteriore flappate. 
In tale modo restano valide entrambe le alternative prospettate, che possono 
essere utilizzate per versioni diverse dello stesso velivolo PrandtlPlane. 
Ad esempio, la soluzione con flap solo sull’ ala anteriore potrebbe essere per 
un velivolo ultraleggero economico; quella con entrambe le ali flappate potrebbe 
essere utilizzate per alte prestazioni in decollo ed in atterraggio o per la versione 
idrovolante. 
Tali decisioni potranno essere assunte a livello esecutivo. La presenza dell’ 
equilibratore in fusoliera dovrà essere assunta indipendentemente dai problemi di 
controllo qui esposti, anche per equilibrare il momento cabrante indotto dal moto-
re in posizione alta sull’ala posteriore. 
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9 CONCLUSIONI 
Nel presente lavoro è stato condotto lo studio preliminare volto al progetto aero-
dinamico e aeromeccanico di una configurazione di bassa velocità di un velivolo 
biplano ad ali chiuse alle estremità. 
Utilizzando il software CAD (CATIA), il generatore di griglia (GAMBIT), il 
codice CFD (FLUENT) e soprattutto integrando questi strumenti con il modello 
matematico implementato al MATLAB e basato sui NACA report 921 e 1071 (ri-
spettivamente il “Theoretical Symmetric Span Loading at Subsonic Speeds for 
Wings Having Arbitrary Plan Form” di J. De Young e C. W. Harper, e il “Theore-
tical symmetric span loading due to flap deflection for wings of arbitrary plan 
form at subsonic speeds” di J. De Young), è stata valutata una famiglia di configu-
razioni ipersostentate che fossero in grado di soddisfare i requisiti imposti dai re-
golamenti vigenti, ma soprattutto rispondessero adeguatamente alla necessità di 
stabilità sul piano longitudinale. 
Lo studio effettuato ha evidenziato che esistono diverse possibilità. La prima 
è che il velivolo risulti ipersostentato solo sull’ala anteriore, ed in particolare, do-
tato di plain flap lungo tutta l’apertura alare. Visto che la capacità di sviluppare 
portanza necessaria a bassa velocità, ricadeva fortemente sull’ ala anteriore, es-
sendo questa ultima penalizzata ad alte incidenze a causa dell’upwash indotto 
dall’ala posteriore, si è ritenuto necessario dotarla di un apparato al bordo 
d’attacco che permettesse di estendere la linearità della curva di portanza a inci-
denze maggiori. Sebbene, secondo il modello teorico, si ritenga sufficiente 
l’adozione di tali apparati con cf/c pari a 0.28 della corda del profilo e con defles-
sioni di 25° per lo slat e 35° per il flap, la successiva verifica CFD ha mostrato un 
CL pari a 1.38 contro il valore di 1.62 necessario. Questa differenza, può essere in 
parte imputata a problemi di curvatura emersi nella generazione della geometria 
ad alte deflessioni del flap, e quindi nell’ incapacità del codice CFD di fornire una 
stima più accurata. Più probabilmente il plain flap scelto, risulta essere insoddi-
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sfacente nella capacità di sviluppare portanza a deflessioni maggiori a 30°, per cui 
dovrà essere più dettagliata con flap e slat più efficienti. 
La configurazione adottata non è la unica possibile, infatti altre configurazio-
ni con le ali entrambe ipersostentate permettevano il raggiungimento di CL elevati 
senza l’ausilio di slat. Purtroppo il vincolo, necessario, della stabilità longitudinale 
a comandi liberi è stato limitante nella scelta della configurazione definitiva in 
questa fase del progetto. 
La necessità di mantenere la stabilità longitudinale con un complesso di con-
figurazioni flappate efficienti, è stato lo spunto per uno studio iniziale su un equi-
libratore, montato in coda sulla fusoliera all’ uscita del canale fra le derive e l’ala 
posteriore. I risultati ottenuti con questo apparato sono incoraggianti e lasciano 
aperta la possibilità di ipersostentare entrambe le ali senza venir meno al requisito 
della stabilità. Proprio in ambito di sicurezza e di innovazione, questa possibilità 
di utilizzare entrambe le ali per gli ipersostentatori sia al bordo di attacco che al 
bordo di uscita, può risultare efficace nell’ottenere un velivolo capace di ottenere 
bassissime velocità in atterraggio ed in decollo. 
Sebbene quanto appena detto possa risultare un contro senso in termini di co-
sti e di pesi per un velivolo ultraleggero, il margine ampio di sicurezza che si ver-
rebbe a creare, soprattutto per un velivolo sportivo e per chi si avvicina per la 
prima volta al volo, potrebbe ampiamente giustificarne gli aumenti. 
Altro vantaggio nell’adozione di questa configurazione full flap, risult erebbe 
nell’essere l’ideale per la vocazione da idrovolante che ha caratterizzato questo 
ultraleggero sin dalla sua concezione. Infatti la fusoliera che già ricorda uno scafo, 
nella parte ventrale, ed il motore in configurazione alta, permettono con piccole 
modifiche, di dotare il velivolo di galleggianti e permetterebbe ottime prestazioni 





[1] “Progetto aerodinamico preliminare di un velivolo ultraleggero non convenzionale”, 
Oronzo Leone e Michele Littera  
[2] “Induced drag of multiplanes” Prandtl, Report NACA TN 124 
[3] “Progetto preliminare delle strutture alari di un velivolo ultraleggero di tipo Pran-
dtlP lane”, Vito Luigi Dario Bagnardi e Daniele Lorieri  
[4] GAMBIT Release 2.0, “User’s Guide” Fluent Inc. 2001 
[5] FLUENT Release 6.0, “User’s Guide” Fluent Inc. 2001 
[6] “A wind tunnel model of  a ULM Configuration of  Prandtlplane: Design, Manufac-
turing and Aerodynamic Testing”, Chioccia, Iuso, Carrera, Frediani  
[7] “Synthesis of subsonic airplane design” Egbert Torenbeeek 
[8] “Theoretical Symmetric Span Loading at Subsonic Speeds for Wings Having Arbi-
trary Plan Form” di J. De Young e C. W. Harper, Report NACA 921 
[9] “The lift distribution of swept-back wings” Weissinger J., Report NACA TM 1120 
[10] “Die berechnung der auftriebsverteilung von tagflügeln“ Multhopp H. 
[11] “Determination of the characteristics of tapered wings” R. F. Anderson, Report 
NACA 572 
[12] ESDU The Royal Aeronautical Society; Wings 01.01.01 August 1974 
[13]  “Aircraft design: conceptual approach” Raymer Daniel P., AIAA Education Series 
[14]  “Theoretical symmetric span loading due to flap deflection for wings of arbitrary 
plan form at subsonic speeds” di J. De Young, Report NACA 1071 
[15] “Theoretical relationships for an airfoil with hinged flap” Glauert H., ARC R and M 
No.1095, 1927. 
[16] “USAF stability and control DATCOM” D.E. Hoak and J.W. Carlson, Douglas Air-





 Downwash per ali a freccia a ¾ della corda 
L’equazione integrale del downwash per le ali a freccia è determinata consideran-
do separatamente il contributo dei vortici di scia e della linea portante riportati di 
seguito. Le notazioni sono quelle usuali e riportate nelle relative figure. 
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w  è la velocità di downwash, 




=  è la circuitazione adimensionale dove  ( )ò ×=G
g
dssU nn , 
( )hh ,L  è una funzione della forma in pianta dell’ala data da 
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 Valori incidenza necessaria 
Nelle seguenti tabelle sono riportati gli angoli d’incidenza (in gradi) necessari per 
l’atterraggio alle condizioni imposte dal regolamento per le configurazioni analiz-
zate. 
 
ala anteriore cf/c=0.2      
        
config. 1 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 15,38 14,69 14,00 13,31 12,61  
20 15,04 12,27 11,58 10,88 10,19 9,50  
25 14,26 11,49 10,80 10,10 9,41 8,72  
30 13,48 10,71 10,02 9,33 8,63 7,94  
35 12,70 9,93 9,24 8,55 7,85 7,16  
40 11,93 9,15 8,46 7,77 7,08 6,38  
ala anteriore flap       
        
config. 2 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 14,97 14,17 13,37 12,57 11,78  
20 15,04 11,85 11,05 10,26 9,46 8,66  
25 14,26 11,07 10,28 9,48 8,68 7,88  
30 13,48 10,29 9,50 8,70 7,90 7,10  
35 12,70 9,51 8,72 7,92 7,12 6,33  
40 11,93 8,74 7,94 7,14 6,34 5,55  
ala anteriore flap       
        
config. 3 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 15,38 14,69 14,00 13,31 12,61  
20 14,69 11,92 11,23 10,54 9,84 9,15  
25 13,83 11,06 10,36 9,67 8,98 8,28  
30 12,96 10,19 9,50 8,80 8,11 7,42  
35 12,10 9,32 8,63 7,94 7,25 6,55  
40 11,23 8,46 7,77 7,07 6,38 5,69  
ala anteriore flap       
        
config. 4 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 14,97 14,17 13,37 12,57 11,78  
20 14,69 11,50 10,71 9,91 9,11 8,31  
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25 13,83 10,64 9,84 9,04 8,25 7,45  
30 12,96 9,77 8,97 8,18 7,38 6,58  
35 12,10 8,91 8,11 7,31 6,51 5,72  
40 11,23 8,04 7,24 6,45 5,65 4,85  
ala anteriore flap       
        
        
ala anteriore cf/c=0.24      
        
config. 1 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 15,14 14,39 13,64 12,88 12,13  
20 14,77 11,76 11,00 10,25 9,50 8,74  
25 13,92 10,91 10,16 9,40 8,65 7,90  
30 13,08 10,06 9,31 8,55 7,80 7,05  
35 12,23 9,21 8,46 7,71 6,95 6,20  
40 11,38 8,37 7,61 6,86 6,11 5,35  
ala anteriore flap       
        
config. 2 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 14,69 13,82 12,95 12,09 11,22  
20 14,77 11,30 10,43 9,57 8,70 7,83  
25 13,92 10,45 9,59 8,72 7,85 6,99  
30 13,08 9,61 8,74 7,87 7,01 6,14  
35 12,23 8,76 7,89 7,03 6,16 5,29  
40 11,38 7,91 7,05 6,18 5,31 4,45  
ala anteriore flap       
        
config. 3 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 15,14 14,39 13,64 12,88 12,13  
20 14,39 11,38 10,62 9,87 9,12 8,36  
25 13,45 10,44 9,68 8,93 8,18 7,42  
30 12,51 9,49 8,74 7,99 7,23 6,48  
35 11,57 8,55 7,80 7,05 6,29 5,54  
40 10,62 7,61 6,86 6,10 5,35 4,60  
ala anteriore flap       
        
config. 4 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 14,69 13,82 12,95 12,09 11,22  
20 14,39 10,92 10,06 9,19 8,32 7,45  
25 13,45 9,98 9,11 8,25 7,38 6,51  
30 12,51 9,04 8,17 7,31 6,44 5,57  
35 11,57 8,10 7,23 6,36 5,50 4,63  
40 10,62 7,16 6,29 5,42 4,56 3,69  
ala anteriore flap       
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ala anteriore cf/c=0.28      
        
config. 1 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 14,93 14,12 13,31 12,50 11,70  
20 14,53 11,30 10,49 9,68 8,87 8,06  
25 13,62 10,39 9,58 8,77 7,96 7,16  
30 12,71 9,48 8,67 7,86 7,06 6,25  
35 11,80 8,57 7,76 6,96 6,15 5,34  
40 10,89 7,66 6,86 6,05 5,24 4,43  
ala anteriore flap       
        
config. 2 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 14,44 13,51 12,58 11,65 10,72  
20 14,53 10,81 9,88 8,95 8,02 7,09  
25 13,62 9,90 8,97 8,04 7,11 6,18  
30 12,71 8,99 8,06 7,13 6,20 5,27  
35 11,80 8,08 7,16 6,23 5,30 4,37  
40 10,89 7,18 6,25 5,32 4,39 3,46  
ala anteriore flap       
        
config. 3 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 14,93 14,12 13,31 12,50 11,70  
20 14,12 10,89 10,08 9,27 8,47 7,66  
25 13,11 9,88 9,07 8,27 7,46 6,65  
30 12,10 8,87 8,06 7,26 6,45 5,64  
35 11,09 7,86 7,05 6,25 5,44 4,63  
40 10,08 6,85 6,05 5,24 4,43 3,62  
ala anteriore flap       
        
config. 4 0 20 25 30 35 40 
ala posteriore 
flap 
0 18,16 14,44 13,51 12,58 11,65 10,72  
20 14,12 10,40 9,47 8,54 7,61 6,68  
25 13,11 9,39 8,46 7,53 6,60 5,68  
30 12,10 8,38 7,45 6,53 5,60 4,67  
35 11,09 7,37 6,45 5,52 4,59 3,66  
40 10,08 6,37 5,44 4,51 3,58 2,65  
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